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Em Órbita 


Editorial 


Enquanto se escreve este editorial, algures 
no norte da China prepara-se o segundo 
voo espacial chinês. Enquanto uma nação 
ensaia OS seus passos no cosmos. Este Em 
Órbita traz-nos um artigo dobre dois 
locais de lançamento que no passado 
abriram o caminho para o espaço. Hoje 
San Marco e Hammaguir constituem 
memória de uma Era Espacial perto do 
meio século. 


Este número fala-nos também da 
permanência de Serguei Krikalev e John 
Phillips na ISS, ao mesmo tempo que nos 
recorda um pouco da história da missão 
Gemini GT-VII através do seu emblema. 


Os lançamentos orbitais levados 
a cabo em Maio de 2005 constituem uma 
grande parte deste boletim Em Órbita que 
espero seja do seu agrado! 


Rui C. Barbosa 
Braga 
13 de Setembro de 2005 


O boletim Em Órbita, dedicado à Astronáutica e à Conquista do Espaço, é da autoria de Rui C. Barbosa e tem uma 
edição electrónica mensal. 


Versão web editada por José Roberto Costa (http://www.zenite.nu/orbita/ - www.zenite.nu). 


Neste número colaboraram José Roberto Costa, Antonin Vitek e Manuel Montes. 


Qualquer parte deste boletim não deverá ser reproduzida sem a autorização prévia do autor. 


Rui C. Barbosa (Membro da British Interplanetary Society) 
BRAGA 
PORTUGAL 


00 351 93 845 03 05 
reb(ynetcabo.pt 


Na Capa: John Philhps durante a actividade extraveicular levada a cabo no exterior da ISS a 18 de Agosto de 2005. 
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Pelo fim das touradas 


Surpreendentemente, em pleno século XXI as touradas persistem em diferentes países, 
para vergonha de todos aqueles que dizem que vivemos num mundo evoluído e 
civilizado. 


Estes espectáculos bárbaros mais não são que uma reminiscência da Idade Média. 


No entanto, os mesmos continuam a existir devido aos poderosos lobbies que os 
apoiam. Estes /obbies mantêm este negócio sangrento por puro lucro, á custa da tortura, 
sofrimento e morte dos animais. Estes Jobbies têm o apoio de governos nacionais e locais, 
recebem apoio financeiro de empresas que pretendem promover os seus produtos como 
tendo um "sabor cultural" e recebem também a promoção dada pelas chamadas 
revistas mundanas que gostam de mostrar aquilo a que eles chamam pomposamente de 
sente bonita, que assiste à tortura dos animais. Apesar do decréscimo do público nos 
últimos anos (sondagens de opinião demonstram que a grande maioria dos cidadãos em 
todo o mundo é contra estes espectáculos), esta minoria continua a enriquecer 
torturando touros e cavalos. São bem conhecidas as várias tentativas de expandir o seu 
sangrento e sujo negócio para outros países. Touradas de beneficência para angariar 
fundos para crianças de países do terceiro mundo, para angariar fundos para doenças 
incuráveis, etc., são outras tentativas de tentar dar a este espectáculo de tortura um ar 
de respeitabilidade. Se isto não fosse suficiente, também a Igreja Católica não condena 
estes espectáculos, pelo contrário, é comum que as touradas sejam feitas em honra de 
santos e com a benesse dos membros do clérigo. 


Não há justificação moral para recusar ter em consideração o sofrimento de um 
ser, seja ele animal humano ou animal não humano. Os animais são seres sensíveis que 
experimentam alegria, felicidade, medo e dor do mesmo modo que os animais humanos. 
Ninguém tem o direito de os fazer sofrer para diversão. Se qualquer tortura infligida a 
um animal merece ser condenada, as touradas são a pior forma de tortura uma vez que 
são feitas em nome do entretenimento. Temos que acabar com toda a tortura praticada 
sobre os animais e terminar de uma vez por todas com estes espectáculos de brutalidade 
e violência. Quem tortura animais e lhes inflige sofrimento mais tarde ou mais cedo fará 
o mesmo com o seu semelhante. 


"Não interessa se eles podem raciocinar; não interessa se eles podem falar; o que 
interessa é se podem SOFRER." Jeremy Bentham. 


Texto retirado de http://www.iwab.org/mainpageintropor.html 
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Voo espacial tripulado 


Estatísticas 


Esta secção do Em Órbita será dedicada a estabelecer as estatísticas relacionadas com o programa espacial tripulado em 
geral. A secção será actualizada todos os meses à medida que vão tendo lugar os diferentes voo espaciais tripulados e à 
medida que decorre a permanência das diferentes expedições na ISS. Os valores incluem os voos do X-15 e da 
SpaceShipQOne. Estes dados estão já actualizados com os membros da Soyuz TMA-6 a 30 de Setembro de 2005. 


Os 10 mais experientes Os 10 menos experientes 

ld 01h I8m 00s 
ld 00h 17m 03s 
ld 00h 17m 03s 
0d 21h 2Im 36s 
Od 05h 08m 37s 
Od 04h 56m 05s 
Od 01h 48m 00s 
Od 00h 0Im 13s 
Od 00h OIm 13s 
Od 00h OIm 13s 


794d 08h 20m 47s 
747d 14h 14m Ils 
678d 16h 33m 36s 
651d 00h 00m 00s 
610d 03h 40m 59s 
555d 18h 28m 48s 


Gherman Stepanovich Titov 
Boris Borisovich Yegorov 
Konstantin Petrovich Feoktistov 
Yang Liwei 

Virgil Ivan 'Gus' Grissom 
Malcom Scott Carpenter 

Yuri Alexeievich Gagarin 
Sharon Christa Mc Auliffe 
Gregory Bruce Jarvis 

Michael John Smith 


Sergei Konstantinovich Krikalev 
Sergei Vasilyevich Avdeyev 
Valeri Vladimirovich Polyakov 
Anatoli Yakovlevich Solovyov 
Alexander Yurievich Kaleri 
Victor Mikhailovich Afanasyev 
Yuri Vladimirovich Usachyov 552d 22h 19m 12s 
Musa Khiramanovich Manarov 541d 00h 28m 48s 
Alexander Stepanovich Viktorenko 489d 01h 40m 48s 
Nikolai Mikhailovich Budarm 444d 01h 26m 24s 


Os 10 voos mais longos Os 10 mais experientes em AEV 

77h 4Im 00s 
58h 27m 00s 
49h 34m 00s 


437d 16h 48m 00s 
379d 14h 24m 00s 
365d 21h 36m 00s 
365d 21h 36m 00s 
326d 12h 00m 00s 
311d 19h 12m 00s 
240d 21h 36m 00s 
237d 00h 00m 00s 
237d 00h 00m 00s 
237d 00h 00m 00s 


Anatoli Yakovlevich Solovyov 
Jerry Lynn Ross 

Steven Lee Smith 

Nikolai Mikhailovich Budarm 46h 14m 00s 
Yuri Ivanovich Onufriyenko 43h 14m 00s 
Talgat Amangeldyevich Musabayev 43h 02m 00s 
James Hansen Newman 42h 24m 00s 
Sergei Vasilyevich Avdeyev 41h 59m 00s 
Victor Mikhailovich Afanasyev | 38h 33m 00s 
Vladimir Nikolaievich Dezhurov | 37h 56m 00s 


Valeri Vladimirovich Polyakov 
Sergei Vasilyevich Avdeyev 
Musa Khiramanovich Manarov 
Vladimir Georgievich Titov 
Yuri Viktorovich Romanenko 
Sergei Konstantinovich Krikalev 
Valeri Vladimirovich Polyakov 
Leonid Denisovich Kizim 
Vladimir Alexeievich Solovyov 
Oleg Yurievich Atkov 


Astronautas com maior número de voos Cosmonautas e Astronautas 
Jerry Lynn Ross E 
Franklin R. Los Angeles Chang-Diaz 

John Watts Young 


7 Segundo a FAI 
6 
Curtis Lee Brown, Jr. 6 
6 
6 


Segundo a USAF 
James Donald Wetherbee 


Collin Michael Foale Cosmonautas e Astronautas em órbita 


Número de cosmonautas e astronautas por país (segundo a definição da Federação Astronáutica Internacional) 


Itália 
Ucrânia 


México 
Síria 


URSS/Rússia 99 Cuba 
EUA 276 Mongólia 


Checoslováquia 1 Roménia 
Polónia l 


Alemanha 10 


Bulgária É) 
Hungria l 
Vietname l 


França 

Índia 

Canadá 

Arábia Saudita 
Holanda 
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ISS: Diário de bordo 


Expedição 11 
Após um fim de semana prolongado nos dias 2 a 4 de Julho, Serguei Krikalev e John Phillips regressaram a uma semana curta 
mas intensa de trabalho levando a cabo experiências, preparando os fatos extraveículares Orlan e preparando alguma carga para a 
missão do vaivém espacial OV-103 
Discovery. 


Krikalev e Philhps passaram a 
maior parte da semana de 5 a 8 de Julho a 
agrupar e arrumar materiais na estação que 
seriam posteriormente trazidos para a Terra 
pelo vaivém espacial Discovery a bordo do 
módulo MPLM (Multi-Purpose Logistics 
Module) Raffaello. O módulo teria um peso 
de 8.240 kg no lançamento do Discovery e 
8.956 kg quando o vaivém regressasse à 
Terra. Os dois homens também conseguiram 
obter espaço adicional de arrumação no 
módulo Quest. 


No dia 5 de Julho a órbita da 
estação foi elevada cerca de 7,4 km de 
forma a melhor posicionar o complexo para 
o encontro com o Discovery. Os motores no 
cargueiro Progress M-53 foram accionados 
durante 7 minutos, aumentando assim o 
número de dias nos quais o Discovery 
poderia ser lançado e acoplar no terceiro dia 
de voo com a ISS. 


[53011E09 





John Phillips ensaia a utilização de vários equipamentos a bordo do módulo 


Unity da ISS. Imagem: NASA. 





Câmaras de televisão montadas no exterior da ISS obtiveram imagens da tempestade tropical Dennis no dia 6 de Julho 
quando a ISS passava sobre as Caraíbas a Sul do Haiti. Durante esta semana a tripulação teve a oportunidade de observar outros 
locais do planeta tais como o Monte Kilimangjaro, no Quénia, o delta do Rio Nilo, Egipto, e Hong Kong. 


Krikalev procedeu á repressurização da atmosfera da estação utilizando oxigénio proveniente do Progress M-53, tendo 
também procedido à transferência de água dos tanques do cargueiro para os tanques do módulo de serviço da ISS. 


Os dois homens levaram a cabo a segunda de três sessões com a experiência que investiga a possibilidade do citrato de 
potássio poder ser utilizado como uma contra medida para minimizar a formação de pedra nos rins. 


A tripulação finalizou esta semana com uma conferência de imprensa em directo com jornalistas localizados no Centro 
Espacial Johnson e no Centro Espacial Kennedy. 


No dia 15 de Julho Krikalev e Phillips testaram o sistema de controlo da cápsula Soyuz TMA-6 como preparação para a 
recolocação do veículo. Com o adiamento do lançamento do vaivém espacial Discovery foi decidido que os dois homens iriam 
proceder à recolocação da cápsula no dia 19 de Julho, fazendo uma curta viagem entre o módulo Pirs e o módulo Zarya. Esta 
recolocação permitiria aos dois homens levarem a cabo uma actividade extraveícular em Agosto a partir do módulo Pirs. A 
recolocação da Soyuz TMA-6 estava inicialmente prevista para ter lugar após a missão do Discovery. 


Krikalev continuou mais uma vez a utilizar o oxigénio contido nos tanques do Progress M-53 para repressurizar a 
atmosfera da ISS, terminando a transferência de combustível do cargueiro para os motores do sistema russo de controlo de 
atitude da ISS. No dia 11 de Julho foi realizada uma sessão de comunicação via rádio com a tripulação do Discovery na Terra e 
continuaram a embalar materiais que seriam transferidos para o Discovery, actividade que se prolongou por toda a semana. 


No dia 12 de Julho foi realizada a inspecção de rotina para a detecção de fumo e no dia seguinte os dois homens levaram 
a cabo preparativos para a então denominada Rendezvous Pitch Maneuver (RPM) durante a qual os dois homens iriam fotografar 
o sistema de protecção térmica do Discovery enquanto o vaivém executava uma lenta pirueta durante a aproximação final à ISS. 
No dia 15 de Julho Krikalev e Phillips tiveram um dia com menos trabalho configurando as câmaras fotográficas para a RPM. 


No dia 19 de Julho os dois membros da tripulação da ISS procederam á transferência da Soyuz TMA-6 do módulo Pirs 
para o módulo Zarya. No entanto esta tarefa não foi levada a cabo sem problemas. Quando os dois homens se transferiram para a 
Soyuz, tiveram dificuldades em encerrar a escotilha que separava os dois veículos conforme era indicado por um sensor no 
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interior da Soyuz TMA-6. Posteriormente constatou-se que o problema estava localizado no sensor e após a abertura e de novo 
encerramento da escotilha, a recolocação da Soyuz foi levada a cabo. 


Krikalev ocupava a posição central no interior do Módulo de Regresso e conduziu a Soyuz TMA-6 durante todo o 
processo. A separação do módulo Pirs teve lugar às 1038UTC quando os dois veículos sobrevoavam o Oceano Atlântico a Sul da 
América do Sul. A Soyuz TMA-6 afastou-se até uma distância de 25 metros. Depois a cápsula deslocou-se lateralmente numa 
distância de cerca de 14 metros e executou uma manobra de rotação de forma a se alinhar com o porto de acoplagem do Zarya. A 
viagem teve uma curta duração e às 1108UTC a Soyuz TMA-6 acoplava com o módulo Zarya. De seguida uma série de 
dispositivos de fixação e selagem nos dois mecanismos de acoplagem estabeleciam uma ligação firme entre os dois veículos. 
Posteriormente os dois homens levaram a cabo uma série de verificações para analisar a possível existência de fugas e reentraram 
na ISS às 1300UTC, reconfigurando os seus sistemas para o modo normal de operação. 


No dia 23 de Julho a Expedição 11 comemorou o seu 100º dia em órbita numa semana que viu John Phillips a colocar 
uma câmara fotográfica na janela do laboratório Destiny para continuar os estudos no âmbito da experiência EFarth-KAM 
elaborada por estudantes. Esta câmara pode ser utilizada por estudantes do ensino secundário para obter imagens de alvos 
geográficos específicos com a ajuda de estudantes universitários. Os comandos são enviados para um computador na ISS que 
está conectado com a Earth-K AM que obtém as imagens que posteriormente são enviadas para os estudantes que as colocam na 
Internet, estando disponíveis para o público em geral e para outros estudantes. 


Entretanto, Krikalev montou e activou a experiência relacionada com a investigação de cristais de plasma para que 
pudesse levar a cabo experiências em modo automático utilizando frequências de rádio para afectar a formação de cristais em 
microgravidade. Esta experiência é um projecto conjunto de cientistas russos e alemães. 


Na semana que antecipou a chegada do vaivém espacial Discovery, os dois homens referiram que desejavam 
ansiosamente a visita do vaivém com mantimentos, um novo conjunto de experiências e um giroscópio Control Moment 
Gyroscope (CMG) suplente para o sistema de navegação da ISS. Mais uma vez nesta semana levaram a cabo tarefas de 
arrumação e empacotamento de materiais para serem transportados de volta para a Terra pelo Discovery e iniciando também as 
mesmas tarefas para a missão STS-121 que então estava agendada para Setembro de 2006 e que seria levada a cabo pelo vaivém 
espacial OV-104 Atlantis. Esta missão acabou por ser adiada para Março de 2006 e será levada a cabo pelo vaivém espacial 
Discovery. 
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Após uma semana de actividades com a tripulação do vaivém espacial Discovery, Krikalev e Phillips iniciaram os 
preparativos para a única actividade extraveicular (AEV) da Expedição 11. No dia 7 de Agosto os dois homens tiveram um dia 
de «folga» na ISS e no dia seguinte iniciaram a preparação das ferramentas a utilizar na AEV, preparando também o módulo Pirs 
a partir do qual iriam sair para o exterior da estação. O resto da semana foi dedicada quase por inteiro aos preparativos para a 
AEV ao verificarem os fatos extraveículares Orlan 
e a conferenciarem com os especialistas em 
Korolev e em Houston. 


No dia 11 de Agosto o sistema russo de 
remoção de dióxido de carbono Vozdukh sofreu 
um problema e desactivou-se. Este é um dos 
sistemas a bordo da ISS que pode ser utilizado 
para remover o dióxido de carbono da atmosfera 
da estação espacial. Em resultado, os controladores 
de voo em Houston procederam à activação do 
sistema americano Carbon Dioxide Removal 
Assembly (CDRA) enquanto que o sistema 
Vozdukh não estava a operar e enquanto os 
especialistas russos analisavam o problema. 


Às 1744UTC do dia 16 de Agosto o 
tempo total passado no espaço por Serguei 
Krikalev ultrapassou o recorde de 747 dias 14 
horas 14 minutos e 11 segundos estabelecido pelo 
cosmonauta Sergei Avdeyev. Krikalev foi saudado 
por um “Fly on, Serguei!!!” emitido pelo controlo 
de voo de Houston. 





Nestas duas imagens são visíveis Serguei Krikalev (em cima) e John 
Philhps junto da experiência Matryoshka antes da sua cobertura ser Actividade extraveicular 
descartada (imagem de cima) e depois de ser descartada (imagem em 


baixo). Imagens: Arquivo fotográfico do autor via Yahoo! Ra cre cmi aco 


pelos dois membros da Expedição 11 foi levada a 
cabo a 18 de Agosto e teve como objectivo trocar 
uma experiência biológica russa, recolher alguns 
sensores de radiação, remover uma experiência 
relacionada com o teste de materiais no vácuo 
espacial, obtenção de imagens de uma experiência 
russa, instalação de uma câmara de televisão e 
reposicionamento de um acessório de fixação. 


Pelas 1745UTC os dois homens 
encontravam-se já no interior do módulo Pirs 
envergando os seus fatos espaciais Orlan-M 
(Serguei Krikalev envergava o fato Orlan-M n.º 25 
enquanto que John Phillhps envergava o fato 
extraveícular Orlan-M n.º 27). A despressurização 
do módulo teve lugar às 1846UTC e a escotilha de 
acesso ao exterior foi aberta às 1902UTC quando a 
ISS se encontrava sobre o Oceano Índico em 
direcção á Ásia Central. Às 1910UTC Serguei 
Krikalev saia para o exterior iniciando assim a sua 
oitava actividade extraveícular. John Phillips a saia 
do Pirs pelas 1915SUTC. Por esta altura os dois 
homens procediam à recolha de um dos três 
pequenos contentores da experiência biomédica Biorisk que se encontrava no exterior do Pirs com o objectivo de estudar as 
influências do voo espacial em bioorganismos. Esta experiência havia sido colocada no exterior do Pirs pelos membros da 
Expedição 10 Leroy Chiao e Salizhan Sharipov em Janeiro de 2005. Após a sua recolha o pequeno contentor foi colocado no 
interior do módulo enquanto que os restantes contentores serão removidos em actividades extraveiculares posteriores. 





Seguidamente os dois homens percorreram uma escada que liga o Pirs ao módulo de serviço Zvezda. Nesta fase os 
motores de orientação da estação localizados no Zvezda foram desactivados pelo controlo da missão em Korolev de forma a 
evitar que pudessem ser accionados quando algum dos dois homens se encontra-se por perto. Após atingirem o Zvezda, Krikalev 
e Philhps utilizaram os dispositivos de fixação instalados na fuselagem do módulo para se deslocarem. 
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Às 1942UTC chegavam junto de uma experiência de monitorização da radiação, preparando-a para ser retirada para o 
interior da ISS mais tarde. Esta experiência é denominada Matryoshka e tem a forma de um corpo humano, sendo constituída por 
um material mole que simula os tecidos humanos e contém no seu interior dosimetros de radiação. A Matryoshka foi colocada no 
exterior da ISS pelos membros da Expedição 8 Michael Foale e Alexander kaleri em Fevereiro de 2004. A experiência tem como 
objectivo verificar a quantidade de radiação á qual esteve exposta durante este tempo. A cobertura da Matryoshka foi descartada 
por Serguei Krikalev (algo que pôde ser observado durante a transmissão em directo da actividade extraveícular e foi 
posteriormente filmada por uma câmara colocada no Canadarm2), tendo posteriormente sido catalogada em órbita com a 
Designação Internacional 1998-067AG. Estes dados são importantes para preparar as futuras longas missões a Marte. 





JE E = E a = n = FP -— 


Posteriormente os dois homens obtiveram fotografias de um módulo com aproximadamente o tamanho de uma mala de 
viagem e montado na fuselagem do Zvezda que continha diversos materiais que ficaram expostos às condições do espaço 
exterior. 


Pelas 2027UTC os dois homens preparavam mais duas experiências para serem removidas para o exterior da estação. A 
primeira foi a Micro-Particles Capturer (MRC), que utilizou aerogel e espuma para recolher detritos naturais e artificiais em 
órbita terrestre, a segunda foi a experiência japonesa Space Envirenment Exposure Device (SEED) que expôs ao ambiente 
espacial amostras de materiais que podem vir a ser utilizados no fabrico de futuros veículos espaciais, tais como tintas, materiais 
isolantes e lubrificantes. 


Às 2041UTC Krikalev e Phillips encaminharam-se para a zona posterior do Zvezda onde instalaram pelas 2116UTC 
uma câmara de televisão destinada a ser utilizada na acoplagem do cargueiro espacial europeu Automated Transfer Vehicle 
(ATV). Esta câmara serve de unidade suplente devido ao facto da câmara principal ter sofrido nos últimos tempos alguns 
problemas eléctricos. Após a colocação da câmara os dois homens dirigiram-se para um outro módulo denominado SKK 
contendo mais experiências a nível de materiais. Neste módulo, Krikalev e Phillips procederam á troca de um pequeno cartucho 
que continha diversas amostras. Ao mesmo tempo os dois homens obtiveram fotografias de uma outra experiência no Zvezda que 
se encontrava localizada junto de um motor na parte posterior do módulo. Esta experiência denominada Kromka, com a forma de 
uma pequena placa, tem como objectivo determinar a quantidade de contaminação na área em redor do motor e em resultado do 
funcionamento deste. 
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A recolocação de um dispositivo de fixação para o pequeno guindaste Strela no exterior da ISS teve de ser adiada 
devido ao facto de os dois homens se acabarem por atrasar nas tarefas que levavam a cabo. O objectivo deste trabalho de duas 
horas era o de os dois homens retirarem o dispositivo do módulo Zarya e o colocarem no Pressurized Mating Adapter 3 (PMA-3) 
junto ao módulo Unity. Devido ao facto de os fatos Orlan-M já não possuírem a quantidade necessária de consumíveis, o 
controlo de voo de Korolev ordenou o regresso dos 
dois homens. Krikalev e Phillips regressaram ao 
Pirs às 2359UTC e a actividade extraveicular 
terminou às 0000UTC do dia 19 de Agosto (tendo 
uma duração de 4 horas e 58 minutos) com o 
encerramento da escotilha de acesso ao exterior do 
módulo Pirs. 


Esta foi a 62º actividade extraveícular 
destinada á manutenção e montagem da ISS, sendo 
a 34º a ser levada a cabo a partir da própria ISS e a 
16º a ter início no módulo Prrs. 


Na manhã do dia 18 de Agosto o 
dispositivo de remoção de dióxido de carbono 
CDRA desactivou-se devido a um problema numa 
válvula. Este problema foi posteriormente 
resolvido pelo controlo de missão em Houston. 


A 20º semana em órbita para Krikalev e 
Philhps foi ocupada a transferir equipamento 
desnecessário e lixo para o cargueiro Progress M- 
53 se separou da ISS às 2223UTC do dia 7 de 
John Phillips encontra-se à esquerda nesta imagem que mostra os Setembro. 
dois membros da Expedição 11 a trabalhar no módulo Zvezda da 
ISS. Na parte esquerda da imagem é visível o cargueiro Progress M- 
53. Imagem: Arquivo fotográfico do autor via Yahoo! 





Krikalev e Phillhps preparam novos 
computadores para um melhoramento do software 
da ISS que é levado a cabo em finais de Setembro, 
além de levarem a cabo um ensaio dos 
procedimentos de emergência ao simularem uma saída da estação na Soyuz TMA-6. Os dois homens também verificaram novos 
equipamentos para a análise da pressão sanguínea e obtenção de electrocardiogramas que foram entregues pela tripulação do 
Discovery. 


No dia 27 de Agosto o 
Comandante da ISS, Serguei 
Krikalev, comemorou o seu 47º 
aniversário. 





Um novo cargueiro foi 
lançado para a ISS às 1308UTC do 
dia 8 de Setembro, tendo acoplado 
com a estação espacial às 1450UTC 
do dia 10 de Setembro. O Progress 
M-54 transportou alimentos, água, 
combustível, roupas e outros 
materiais, além de novas unidades de 
líquidos para o sistema de 
fornecimento de oxigénio Elektron e 
partes suplentes para o sistema de 
remoção de dióxido de carbono 
Vozdukh. 


ISSN ETTA 





O astronauta John Phillips, Oficial de Ciência da ISS, levou a cabo a sua primeira 


saída para o espaço. Imagem: NASA. 
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Emblemas espaciais 


Ao longo dos mais de 40 anos de história do voo espacial tripulado, todas a missões espaciais tiveram os seus emblemas que 
representavam os objectivos dessa missão. Nesta secção do Em Órbita vamos passamos em revista todos os meses um pouco da 
História dos emblemas espaciais, desde as missões tripuladas até aos voos automáticos que permitiram ao ser humano descobrir 
os segredos dos Cosmos e abrir a auto-estrada que um dia nos levará às estrelas. 


















Gemini GT-VII 


A missão espacial Gemini GT-VII teve lugar entre 4 e 18 de Dezembro de 
1965. Sendo lançada às 1357:26UTC por um foguetão Titan-II GLV (GT- 
7) a partir do Complexo de Lançamentos LC1I9 do Cabo Canaveral, a 
missão teve como principal objectivo a realização de experiências médicas. 
Tendo isto em conta, os dois astronautas participantes na missão, Frank 
Borman e James Arthur Lovell, Jr., quiseram que o emblema do voo 
significasse a Medicina e a longa duração da missão. 


O emblema da Gemini GT-VII mostra uma tocha olímpica que 
simboliza a longa duração (maratona) da missão de 14 dias, juntamente 
com um desenho de uma cápsula Gemini. De referir que alguns modelos 
deste emblema feitos posteriormente incluem os nomes dos dois 
astronautas, porém na versão original (imagem ao lado) e que foi utilizada 
por Frank Borman James Arthur Lovell, os seus nomes não estão 
presentes. 


A tripulação da missão Gemini GT-VII foi composta pelos astronautas Frank Borman e James Arthur Lovell, Jr. que 
estabeleceram então um recorde de permanência em órbita de 13dias 18 hoas 35 minutos e 01 segundos. Borman e 
Lovell escolheram para o emblema da sua missão um desenho muito simples mas que simbolizou por completo o 
objectivo da missão. Imagens: NASA. 
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De África para o Espaço: San Marco e Hammaguir 


Ao contrário do que muitos possam pensar os actuais polígonos espaciais foram antecedidos por outras localizações q partir das 
quais foram realizados lançamentos orbitais e não só. Alguns destes locais de lançamento serviram inicialmente como locais de 
lançamento de foguetões sonda, sendo posteriormente adaptados para lançamentos orbitais. Em África existiram dois polígonos 
de lançamento que durante alguns anos tiveram o seu lugar na História da exploração espacial. San Marco, ao largo da costa do 
Quénia, e Hammaguir, na Argélia, serviram para testar alguns lançadores orbitais e colocar em órbita pequenos satélites 
científicos. 


San Marco 


Situado a 2º 56º 27º de latitude Sul e 40º 12” 487” de longitude Este, o complexo de San Marco foi operada pela Itália até 1988 
altura em que se levou a cabo o último lançamento. 


Em 1962 a agência espacial norte- 
americana NASA assinava um contrato com o 
centro de pesquisa aeroespacial da Universidade 
de Roma. Este contrato dava origem ao programa 
San Marco que tinha como principal objectivo a 
colocação em órbita de um satélite artificial 
italiano e a criação de um polígono de 
lançamentos equatorial para o foguetão americano 
Es des) Scout. Meses mais tarde foi obtida a permissão do 
a Ru RE Quénia para a colocação de duas plataformas 

F J ! | | = o = à LE | E E E Ea petrolíferas modificadas ao largo da sua costa no 

equador e que constituiriam o complexo de San 

o Marco. A plataforma de San Marco tinha como 

função o lançamento dos foguetões Scout 

enquanto que a plataforma Santa Rita servia como 

centro de controlo de lançamentos e como local de 
lançamento de foguetões sonda. 


| 
É 


OM Do” 
TI ter eta a eo EL: * ja 
el - LE imã . | ' 





No Inverno de 1963 e 1964 a plataforma de Santa Rita era rebocada desde Itália. Tendo uma forma triangular com 40 
metros de lado, a plataforma foi ancorada numa zona com 20 metros de profundidade. Por seu lado a plataforma de San Marco 
tinha um comprimento de 100 metros e uma largura de 30 metros, sendo inaugurada em 1966. O primeiro lançamento a partir de 
Santa Rita foi levado a cabo a 25 de Março de 1964 com o lançamento de um foguetão sonda Nike-Apache que atingiu uma 
altitude de 200 km. Este 
lançamento serviu para 
testar os sistemas da 
plataforma. O primeiro 
lançamento levado a cabo 
desde a plataforma de San 
Marco teve lugar a 26 de 
Abril de 1967 e resultou na 
colocação em órbita do 
satélite San Marco 2. 


Lançamentos desde o 
complexo de San Marco 


A segunda missão de teste a 
partir de Santa Rita teve 
lugar a 30 de Março de 
1964 com o lançamento de 
outro foguetão sonda Nike- 
Apache. O foguetão atingiu 
uma altitude de 200 km tal 
como viria a acontecer com 
o terceiro lançamento de 


E Era O rir 4 teste levado a cabo a 2 de 
“DONA. pç 
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A 26 de Abril de 1967 ocorre o primeiro lançamento orbital desde San 
Marco. Um foguetão Scout-B (S153€C) é lançado às 1006:24UTC colocando em 
órbita o satélite San Marco-2 (03761 1967-0384). O satélite San Marco-2 era um 
satélite esférico com 0,66 metros de diâmetro que transportava duas experiências. 
Uma das experiências tinha como objectivo levar a cabo medições directas da 
densidade do ar abaixo dos 350 km de altitude, enquanto que a segunda 
experiência tinha como objectivo testar uma baliza (farol) 1onosférico 
desenvolvido para observar o conteúdo de electrões entre a Terra e o satélite. A 
forma esférica do satélite era importante para a realização da experiência de 
medição da densidade do ar dado que proporcionava uma secção constante nos 
efeitos desaceleradores do ar, simplificando assim a interpretação dos dados e 
eliminando a necessidade de um controlo de atitude para o satélite. 


TE TUAS, 
nm 1 

LE 4 li NA | f 

= 4 MT bar hd HE 

E a" Ta 


A plataforma de Santa Rita no dia do lançamento do satélite Ariel-5 que seria 
lançado desde a plataforma de San Marco. Imagem: NASA. 





Em cima: O satélite San Marco-2 no 
Após o lançamento topo do último estágio do foguetão 
uma antena dipolar de 5 metros lançador Scout-B. Imagem: NASA 
de comprimento foi colocada em 
posição ao logo do eixo de | Ao lado: lançamento do primeiro 
rotação do satélite quando a foguetão Scout-B desde a plataforma 
experiência 'ionosférica foi de San Marco a 26 de Abril de 1967. 


activada. Por outro lado, quatro | Imagem: Arquivo fotográfico do 
antenas com um comprimento autor. 


de 0,48 metros foram colocadas 
simetricamente no equador do satélite. 
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O San Marco-2 possuía secções pretas e brancas longitudinais na sua 
superfície para controlo térmico. A missão do satélite era a de estudar a 
densidade e as suas variações em pequena escala, e levar a cabo um estudo 
equatorial da densidade da irregularidade de electrões e analisar a propagação 
rádio acima dos 200 km. O satélite recebia energia a partir de quatro baterias e 
uma medição da atitude do satélite era levada a cabo utilizando-se quatro 
sensores solares. 


, 
i 
| 
e pra 


O San Marco-2 funcionou perfeitamente até 5 de Agosto de 1967 
altura em que a energia disponível não permitiu mais enviar comandos ao 
satélite que acabou por reentrar na atmosfera terrestre a 19 de Outubro de 1967 
após ter executado 2.680 órbitas do planeta. 
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O complexo permaneceria inactivo durante mais de dois anos até que a 12 de Dezembro de 1970 (1053:50UTC) tinha 
lugar o lançamento do satélite Explorer-42 (04797 1970-107A) que recebeu também a designação Uhuro. O lançamento foi 
levado a cabo por um foguetão Scout-B (S175€). O satélite Uhuro foi o primeiro veículo de uma série de pequenos satélites 
destinados á observação da esfera celeste e à procura de fontes de radiação de raios-X, raios gama, ultravioletas e outras regiões 
do espectro electromagnético. A principal missão do satélite foi a obtenção de um catálogo de corpos celestes que emitiam raios- 
X ao observar constantemente o céu entre os 2 KeV e os 20 keV. 


O satélite (imagem ao lado) tinha uma forma cilíndrica com 
um diâmetro de 0,56 metros e um comprimento de 1,16 metros. Quatro 
painéis solares eram utilizados para recarregar uma bateria de cádmio- 
níquel e para fornecer energia para o satélite e experiências. O satélite 
era estabilizado por um giroscópio interno e um sistema de comando 
com torque magnético era utilizado para apontar o eixo de rotação para 
qualquer ponto do céu. O sistema de sensores do satélite consistia num 
sensor solar e num sensor estelar que utilizavam os mesmos sistemas 
electrónicos de processamento. O sistema foi desenhado comum 
grande ênfase na redundância, não só nas áreas mais óbvias como os 
sensores e abastecimentos de energia de alta e baixa voltagem, mas 
também na obtenção de sinais e distribuição de alta voltagem. O 
instrumento era capaz de suportar várias falhas sem comprometer a 
obtenção de resultados científicos. 


O terceiro lançamento orbital desde San Marco surge a 24 de 
Abril de 1971 (0732:29UTC) com o lançamento do satélite San 
Marco-3 por um foguetão Scout-B (S173C). O San Marco-3 foi 
construído pela Itália e tinha como principais objectivos proporcionar 
medições da densidade, composição e temperatura da atmosfera 
equatorial superior acima dos 200 km de altitude, e medir as variações 
nestes parâmetros como funções da actividade solar e geomagnética. 
Um objectivo secundário da missão do San Marco-3 era determinar a 
densidade neutral ao utilizar três técnicas de medição independentes. 





O San Marco-3 tinha uma forma esférica com um diâmetro de 0,75 metros e possuía quatro antenas protuberantes desde 
o seu topo para transmissão de comandos e telemetria. A estrutura do satélite formava uma parte integral da experiência de 
balanço de atrito. Uma camada exterior leve encontrava-se conectada por uma série de braços elásticos a uma estrutura interna 
mais pesada. Assim, as alterações nos braços flexíveis que ligavam as duas estruturas permitiam a determinação do atrito 
atmosférico (e logo a densidade). Outros instrumentos a bordo incluíam um espectrómetro de massa que media directamente a 
densidade e temperatura do nitrogénio molecular, do oxigénio molecular, do oxigénio atómico, árgon e do hélio. 


Ao contrário dos satélites anteriores da série, o San Marco-3 
utilizava um sistema de controlo de atitude e um sistema de controlo de 
rotação. Os painéis solares estavam colocados equatorialmente no cone 
interior. O San Marco-3 funcionou normalmente até à sua reentrada a 
28 de Novembro de 1971. 


O satélite Explorer-45 (imagem ao lado) tornou-se no quarto 
satélite a atingir a órbita terrestre lançado desde a plataforma de San 
Marco. Um foguetão Scout-B (S1I63CR) foi lançado às 0552UTC do 
dia 15 de Novembro de 1971 e colocou p Explorer-45 numa órbita com 
um apogeu a 27.031 km de altitude, um perigeu a 224 km de altitude, 
uma inclinação orbital de 3,5º em relação ao equador terrestre e um 
período orbital de 469,3 minutos. 


O Explorer-45 foi desenhado para levar a cabo uma grande 
variedade de investigações na magnetosfera tendo em conta os fluxos 
de partículas, os campos eléctricos e os campos magnéticos. Os seus 
principais objectivos eram o estudo das características e origem do anel 
de correntes em torno da Terra e o desenvolvimento das tempestades 
magnéticas, além de estudar a relação entre as tempestades magnéticas, 
sub-tempestades e a aceleração de partículas carregadas na 
magnetosfera interior. Para determinar os mecanismos de interacção onda-partícula, foram levadas a cabo medições direccionais 
dos protões, electrões e partículas alfa ao longo de uma grande variação de energia, medindo-se o campo magnético e eléctrico. 
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O Explorer-45 tinha a capacidade de controlar o formato dos dados através da utilização de um conjunto de instruções 
programadas. Estas instruções governavam a recolha de dados e eram reprogramaveis via rádio. O sistema de comando possuía 
80 instruções para controlo do veículo e das funções experimentais, bem como para programas de voo do sistema de 
processamento de dados. 


O sistema de antenas do satélite consistia em quatro antenas de dipolo espaçadas em 90º na superfície do satélite que 
continha dois transmissores, uma para dados digitais e outra quer para dados digitais ou para dados analógicos em banda larga. O 
sistema de fornecimento de energia do satélite consistia numa bateria recarregável e num conjunto de células solares. O satélite 
manteve-se operacional até 30 de Setembro de 1974. 


Após o lançamento do Explorer-45 foi levada a cabo uma série de lançamentos de foguetões sonda. O primeiro, um 
foguetão Nike Tomahawk na missão NASA 18.103G4, foi lançado a 17 de Novembro e levou a cabo uma missão de aeronomia. 
Uma série de estudos aetonómicos foi levada a cabo entre 13 de Março de 1972 e 16 de Março com um outro lançamento a 22 de 
Março. No total foram lançados cinco foguetões sonda Nike Apache. 


Hora (UTC) Apogeu (km) 
13 de Março de 1972 1600 ISRC-PO-4 Nike Apache 
14 de Março de 1972 1558 ISRC-PO-5 Nike Apache 


15 de Março de 1972 1600 ISRC-PO-6 Nike Apache 
16 de Março de 1972 1543 ISRC-PO-7 Nike Apache as 
22 de Março de 1972 0822 ISRC-PO-9 Nike Apache 0 


A 15 de Novembro de 1972 (2213:46UTC) era lançado por um foguetão Scout D-1 (SI7O0CR) o satélite Explorer-48 
(06282 1972-0914), também designado SAS-2, tendo sido colocado numa órbita com um apogeu a 632 km de altitude, um 
perigeu a 443 km de altitude, uma inclinação orbital de 1,9º e um 
período orbital de 95,4 minutos. O Explorer-48 (imagem ao lado) 
foi o segundo numa série de satélites desenhados para levar a cabo 
estudos astronómicos nas regiões dos raios-X, raios gama, luz 
visível, ultravioleta e infravermelhos. O principal objectivo desta 
missão era o de medir a distribuição espacial e energética da 
radiação galáctica primária e extragaláctica com energias entre os 
20 MeV e os 300 MeV. A instrumentação a bordo consistia 
principalmente num detector de cintilação e um telescópio de 
partículas carregadas. 





O Explorer-48 era um cilindro com um diâmetro de cerca 
de 0,59 metros e um comprimento de 1,35 metros. Quatro painéis 
solares eram utilizados para carregar uma bateria de níquel- 
cádmio e proporcionar energia para o satélite e instrumentos do 
telescópio. O satélite era estabilizado por rotação e um sistema de controlo utilizando torques magnéticos era utilizado para 
direccionar o eixo de rotação para qualquer posição com um erro de aproximadamente 1º. 





O telescópio foi activado a 20 de Novembro de 1972 e a 27 de Novembro o satélite estava totalmente operacional. O 
fornecimento de energia de baixa voltagem falhou a 8 de Junho de 1973 e nenhum dado científico útil for obtido após esta data. 


A 28 de Novembro era lançado desde a plataforma de Santa Rita mais um foguetão sonda Nike Apache que levou a 
cabo uma missão de estudos ionosféricos e de estudos de aeronomia. Ainda antes do próximo lançamento orbital teria lugar a 30 
de Junho de 1973 um novo lançamento de Santa Rita que utilizaria um foguetão Nike Tomahawk para levar a cabo estudos 
ultravioletas solares. 


O quinto lançamento orbital desde San Marco teria lugar às 1005:28UTC do dia 18 de Fevereiro de 1974 com a 
colocação em órbita por um foguetão Scout D-1 (S190C) do satélite San Marco-4 (07154 1974-0094). Construído pela Itália, o 
San Marco-4 surgiu da cooperação entre a comissão espacial italiana e a NASA. Colocado numa órbita com um apogeu a 905 km 
de altitude, um perigeu a 232 km de altitude, uma inclinação orbital de 2,9º e um período orbital de 96,3 minutos, o objectivo 
deste satélite era a medição das variações diurnas da densidade atmosférica equatorial neutral, sua composição, e temperatura 
para correlação com outros dados obtidos. Os estudos da física e da dinâmica da baixa atmosfera também estavam incluídos. 


O satélite transportava uma experiência denominada Neutral Atmosphere Composition Experiment (NACE) para 
determinar as concentrações de árgon, hélio, oxigénio atômico, oxigénio molecular e nitrogénio. A bordo seguia também a 
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Neutral Atmospheric Temperatute Experiment (NATE) para determinar a temperatura do nitrogénio molecular, além de um 
acelerômetro para medir a densidade atmosférica junto do perigeu orbital. 


Sendo o quinto satélite de um programa de cooperação espacial entre o Reino Unido e os Estados Unidos, o satélite 
Ariel-5 (07471 1974-0774) foi colocado em órbita a 15 de Outubro de 1974 (0747:00UTC) por um foguetão Scout B-1 (S187€). 
O satélite transportou seis experiências para o estudo dos raios-X que mediam o espectro, polarização e características das fontes 
de raios-X. O satélite era estabilizado por rotação com duas experiências a observarem o céu perpendicularmente ao eixo de 
rotação e as outras restantes dirigidas ao longo do eixo de rotação. 


O Ariel-5S (imagem ao lado) era aproximadamente 
cilíndrico com um comprimento de 0,86 metros de altura e um 
diâmetro de 0,96 metros. De forma a permitir a visualização de 
várias zonas do céu a direcção de observação podia ser alterada 
por um sistema de propulsão a gás. O satélite foi inicialmente 
colocado numa órbita quase circular com um apogeu a 557 km, 
um perigeu a 512 km, uma inclinação orbital de 2,9º e um período 
orbital de 95,3 minutos. 


Lançado a 7 de Maio de 1975 (2245:01UTC) o satélite 
Explorer-53 (07788 1975-037A) seria o último satélite a ser 
colocado em órbita desde a plataforma de San Marco por longos 
anos. O satélite seria colocado em órbita por um foguetão Scout 
F-1 (S194C). Operando numa órbita inicial com um apogeu a 516 
km de altitude, um perigeu a 509 km de altitude, uma inclinação 
orbital de 3º e um período orbital de 94,9 minutos, o Explorer-53 
(também designado SAS-3 ou SAS-C) foi o terceiro numa série 
de pequenos satélites cujos objectivos eram a observação do céu 
em busca de raios-X, raios 
gama,  ultravioletas e 
observação de outras regiões espectrais. A principal missão do Explorer-53 foi a medição 
da emissão de raios-X a partir de fontes extragalácticas discretas, monitorizar a 
intensidade e espectro das fontes galácticas de raios-X, e monitorizar a intensidade de 
raios-X proveniente de Scorpio X-1. 





O Explorer-53 transportava quatro instrumentos: o Extragalactic Experiment, O 
Galactic Monitor Experiment, o Scorpio Monitor Experiment e o Galactic Absorption 
Experiment. Na sua configuração orbital 
o satélite tinha uma altura de 1,45 metros 
e uma largura de 4,70 metros. Quatro 
pamnéis solares eram utilizados em 
conjunto com uma bateria de níquel- 
cádmio para fornecer energia. O satélite 
era estabilizado ao longo do eixo espacial 
Z e tinha uma rotação de 0,1º/s. 


Á direita: lançamento do foguetão 
Scout F-1 (S194C) a partir da 
plataforma de San Marco a 7 de 
Maio de 1975. O Scout F-1 colocou 
em órbita o satélite Explorer-53 (á 
esquerda). Este seria o último 


lançamento desde a plataforma de 
San Marco num período de 13 
anos. Na página seguinte: 
lançamento do Ariel-5. Imagens: 
Arquivo fotográfico do autor e 
NASA. 





Após o lançamento do Explorer-53 
Wriam passar quase 13 anos para que a 
plataforma de San Marco voltasse a testemunhar outro lançamento orbital. Entretanto, 
seriam levados a cabo vários lançamentos sub-orbitais a partir da plataforma de Santa 
Rita, mas mesmo assim teríamos de esperar até 1980 para que o polígono de San Marco voltasse a registar qualquer actividade. 
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Uma série de lançamentos teve lugar a 15 e 16 de Fevereiro de 1980 utilizando foguetões sonda Super Arcas, Black 
Brant 8€ e Astrobee D. A seguinte tabela mostra os lançamentos sub-orbitais levados a cabo nesse período. 


Três foguetões sonda foram 
utilizados a 15 e 16 de 
Fevereiro de 1980 para levar a 
cabo estudos de plasma e uma 
missão de observação de um 
eclipse solar (16 de Fevereiro 
de 1980): á esquerda em cima 
o pequeno Super Arcas, à 
esquerda e em baixo o 
foguetão sonda Aerobee D e é 
direita o foguetão sonda Black 
Brant 8C. Imagens: Arquivo 
fotográfico do autor. 





O último lançamento 
levado a cabo desde a plataforma 
de San Marco teve lugar a 25 de 
Março de 1988. Ás 2150UTC um 
foguetão Scout G-1 (S206C) era 
lançado desde a plataforma 
equatorial e colocaria em órbita o 
satélite San Marco-5 (19013 
1988-0264) , também conhecido 
pela designação San Marco D/L. 
O satélite foi colocado numa 
órbita equatorial com um apogeu 
a 615 km de altitude, um perigeu a 
263 km de altitude, uma 
inclinação orbital de 3º e um 
período orbital de 93,4 minutos. 


O principal objectivo 
deste satélite era o de explorar a 
relação entre a actividade solar e 
os fenómenos da termosfera / 
1onosfera. A bordo do satélite seguiam cinco sensores: o Drag Balance Instrument (DB]) para determinar a densidade neutral, o 
Wind and Temperature Spectrometer (WATD, o Jon Velocity Instrument, o Airglow Solar Spectrometer (ASSN e o Electric Field 
Meter (EFM). O satélite tinha uma forma esférica com 0,96 metros de diâmetro e com quatro antenas com um comprimento de 
0,48 metros para transmissão de telemetria, tendo ainda três pares ortogonais de sensores de campo eléctrico (com um par 
orientado ao longo do eixo de rotação do satélite). Uma estrutura cilíndrica interna de 0,26 metros de diâmetro estendia-se 
ligeiramente através da esfera e era coincidente com o eixo de rotação do satélite. 
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O fornecimento de energia consistia num conjunto de 
células solares divididas em duas secções, dias baterias de níquel- 
cádmio recarregáveis e circuitos associados. A informação sobre a 
atitude do satélite era fornecida por um megnetômetro triaxial, um 
sensor de horizonte, um sensor digital solar e um sensor estelar 
para calibração. Um sistema de torque magnético era utilizado 
para controlar a rotação e a atitude do satélite. 


O San Marco-5 reentrou na atmosfera a 6 de Dezembro 
de 1988 e todos os seus instrumentos funcionaram sem qualquer 
problema excepto para o WATI que deixou de funcionar a 14 de 
Abril de 1988 devido a um problema com um fusível. Os últimos 
dados enviados pelo satélite foram registados quando este se 
encontrava a uma altitude de 150 km durante a reentrada. 


O último satélite a ser colocado em órbita desde a plataforma 
de San Marco foi o San Marco-5 lançado a 25 de Março de 


1988 por um foguetão Scout G-1 (S206C). Imagem: NASA. 





Tanto a plataforma de San Marco como a plataforma de 
Santa Rita nunca foram oficialmente abandonadas. A certa altura 
surgiu a notícia do surgimento de potenciais programas de 
desenvolvimento de um lançador orbital (Scout-2, Itália; Vega, 


ESA) que poderia trazer fundos para a manutenção do polígono. No entanto tais planos nunca vieram a concretizar-se e as 


plataformas atingiram um estado de grande 
deterioração. 


As plataformas estão certificadas para 
uso até 2012 tendo surgido a hipótese de 
serem utilizadas para o lançamento do 
foguetão russo Start-1. 


O último lançamento orbital a ser levado a 
cabo desde a plataforma de San Marco 
teve lugar a 25 de Março de 1988 por um 


foguetão Scout G-1 (S206C). Imagem: 
NASA. 
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Hammaguir 


Situado a 30º 53º de latitude Norte e 3º 5” de longitude Oeste, o complexo de lançamentos de Hammaguir foi operada pela 
França até 1962 altura em que foi abandonado. 


O Polígono de lançamentos de Hammaguir, Argélia, em 1951. 
Imagem: CNES. 





Também designado Centre Interarmees 
d"Essais d'Engins Speciaux, o complexo de lançamento 
foi estabelecido pela França na Argélia em 1947. O 
complexo de Colomb-Bechar iniciou as suas operações a 
24 de Abril de 1947 como um centro de testes de 
armamento, tendo sido estabelecidas duas áreas de 
lançamento. Os mísseis mais pequenos eram lançados 
desde o Complexo BO, enquanto que os veículos de 
maior envergadura eram lançados desde o Complexo B1 
immaugurado em Dezembro de 1949. No entanto, o 
desenvolvimento do foguetão sonda Veronique requeria 
a utilização de novas instalações que foram estabelecidas 
a 120 km sudoeste do complexo de Colomb-Bechar. O 
centro de Hammaguir foi inaugurado em Maio de 1952. 


O complexo de Hammaguir era composto por 
quatro plataformas: a plataforma Bacchus, para o teste e 
lançamento de foguetões sonda de combustível sólido; a 
plataforma Blandine, para o teste e lançamento de 
foguetões sonda de combustível líquido; a plataforma 
Beatrice, para o teste dos mísseis terra-ar Hawk e que 


posteriormente foi utilizada para o teste do veículo Cora em suporte do programa de desenvolvimento do lançador orbital 
Europa, e a plataforma Brigitte, para o lançamento do foguetão Diamant. 


A plataforma de lançamento Brigitte no complexo de lançamentos de Hammaguir. Imagem: CNES. 
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Com a chegada da guerra civil na Argélia a utilização de Hammaguir sofreu um duro golpe e a evacuação do complexo 
foi colocada como uma condição para o final da guerra. Hammguir continuou a ser utilizada até ser finalmente entregue ao 
governo argelino a 1 de Julho de 1967, o que levou a que os ensaios dos mísseis franceses fossem transferidos para Biscarosse, 
França, e os lançamentos orbitais fossem transferidos para Kourou, Guiana Francesa. 


A plataforma de Bacchus estava localizada a 30,87 N — 3,07 O e foi utilizada para o lançamento dos foguetões sonda 
Agate, Belier, Centaure, Dragon, Rubis, Topaze e VEIO Aigle. A plataforma de Beatrice encontrava-se adjacente a Bacchus e foi 
utilizada para o lançamento dos veículos Cora. A plataforma de Bou Hammadsi, localizada a 31,72 N — 3,07 O, foi utilizada para 
o lançamento dos foguetões sonda Centaure, Dragon e Veronique. A plataforma Blandine, 30,87 N — 3,07 O, foi utilizada para o 
lançamento do Veronique, Veronique 61 e Vesta. A plataforma Brigitte, localizada a 30,90 N — 3,07 O, foi utilizada para o 
lançamento dos veículos Agate, Diamant, Diamant-A, Emeraude, MSBS MI, Saphir, SSBS Sl e VEIO Aigle. 


Lançamentos orbitais desde Hammaguir 


O primeiro lançamento orbital desde Hammaguir teve lugar às 1447:21UTC do 
dia 26 de Novembro de 1965. Um foguetão Diamant-A (1) colocou em órbita o 
pequeno satélite Asterix-l (01778 1965-0964), também designado A-l1. Com 
este lançamento a França tornava-se o terceiro país a colocar em órbita um 
satélite utilizando o seu próprio lançador orbital. O satélite for colocado numa 
órbita com um apogeu a 1.736 km de altitude, perigeu a 530 km de altitude, 
inclinação orbital de 34,3º e período orbital de 108,1 minutos. 





O Asterix-1 tinha uma forma de duplo 
cone com um diâmetro máximo de 0,53 metros e 
tinha como objectivo primário monitorizar a 
performance do seu lançador. Devido aos danos 
sofridos na antena durante o lançamento não foi 
recebida qualquer informação do satélite. 


Em cima o pequeno satélite A-l, que 
posteriormente receberia a designação 
Asterix-l, no topo do seu foguetão 


lançador. O Diamant-A (1) seria lançado a 
26 de Novembro de 1965 desde a 
plataforma Brigitte. Imagens: arquivo 
fotográfico do autor. 
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A 17 de Fevereiro de 1966 (0833:36UTC) é lançado um foguetão Diamant-A (2) que coloca em órbita o satélite 
Diapason D-1A (02016 1966-0134). O satélite é colocado numa órbita com um apogeu a 2.484 km, perigeu a 502 km, uma 
inclinação orbital de 34,1º e um período orbital de 115,8 minutos. 


O Diapason D-1A era um pequeno satélite cilíndrico com um 
comprimento de 0,20 metros e um diâmetro de 0,50 metros. A sua 
principal missão foi a realização de medições geodésicas através de 
observações utilizando o atraso Doppler nos sinais de rádio, além de 
fotografias do satélite tendo por fundo o campo estelar. O Diapason D- 
IA funcionou satisfatoriamente durante um período de cinco anos. 





Em cima: Uma representação artística do satélite 
Diapason D-1A que foi colocado em órbita pelo 


segundo Diamant-A lançado a 17 de Fevereiro 
de 1966. Imagens: arquivo fotográfico do autor. 





O terceiro lançamento orbital desde Hammaguir 
resultaria no primeiro fracasso parcial. A 8 de Fevereiro de 
1967 (0939:39UTC) era lançado o foguetão Diamant-A (3) 
que colocaria em órbita o satélite Diademe D-1C (02674 
1967-1967-011A). Devido a um problema no último estágio 
do foguetão lançador, o satélite Diademe D-1C ficaria 
colocado numa órbita mais baixa do que o previsto tendo um 
apogeu a 1.084 km, um perigeu a 545 km, uma inclinação 
orbital de 40,0º e um período orbital de 101,2 minutos. 





O Diademe D-1C levou a cabo uma missão 
geodésica, sendo magneticamente estabilizado e contendo a 
bordo transmissores Doplper de dupla frequência e um 
conjunto de painéis retro reflectores consistindo em dois cones planos truncados com 777 cantos cúbicos para um total de 144.1 

satélite tinha uma massa de 23 kg. 





O lançamento do Diademe D-1C (imagem ao lado) 
antecedeu em uma semana o lançamento do satélite Diademe 
D-1D (02680 1967-144). Este lançamento teve lugar às 
1006:57UTC do dia 15 de Fevereiro e o foguetão Diamant-A 
(4) colocou o Diademe D-1D numa órbita com um apogeu a 
1.733 km de altitude, um perigeu a 584 km de altitude, uma 
inclinação orbital de 39,4º e um período orbital de 108,5 
minutos. O Diademe D-ID era em tudo semelhante ao 
Diademe D-1C. 


O lançamento do Diademe D-1C viria a ser o último 
lançamento orbital a ter lugar desde Hammaguir dado que a 
jurisdição do polígono de lançamentos passou para a Argélia 
em 1 de Julho de 1967. 
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Em cima: Um aspecto do lançador Diamant-A (3) na plataforma de 
lançamento Brigitte em Hammaguir momentos antes do seu 
lançamento. 

Ao lado: o lançamento do Diamante-A (4) a 15 de Fevereiro de 1967 
que colocaria em órbita o satélite Diademe D-1D. 

Imagens: arquivo fotográfico do autor. 


Preparativos para o lançamento de um foguetão sonda 
Veronique desde Hammaguir em 1959. Imagem: CNES. 
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Em Maio de 2005 registaram-se 4 lançamentos orbitais, colocando-se em órbita 5 satélites. Desde 1957 e tendo em conta que até 
31 de Maio foram realizados 4.383 lançamentos orbitais, 355 lançamentos foram registados neste mês, o que corresponde a 
8,099% do total e a uma média de 7,396 lançamentos orbitais por ano neste mês. É no mês de Dezembro onde se verificam mais 
lançamentos orbitais (431 lançamentos que correspondem a 9,833% do total), sendo o mês de Janeiro é o mês no qual se 
verificam menos lançamentos orbitais (270 lançamentos que correspondem a 5,625% do total). 
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5 de Maio - PSLV-C6 


Cartosat-1; Hamsat (VU-Sat) 


Nos últimos anos temos assistido a uma média de um ou dois lançamentos orbitais por ano por parte da Índia. O ano de 2005 não 
foge a esta regra. Apesar de inicialmente estarem previstos o lançamento de três missões (dois foguetões PSLV e um foguetão 
GSLV), 2005 ficará marcado no espaço indiano pelo único lançamento de um PSLV inaugurando uma nova plataforma de 
lançamento no Centro Espacial Satish Dawan SHAR (Sriharikota High Altitude Range) na Ilha de Sriharikota. 


Os satélites CartoSat-1l e Hamsat 


Cartosat-1 
1980 1 O satélite cartoSat-1 tinha uma massa de 1.560 kg no lançamento e foi desenvolvido pelo Indian 
1981 Space Research Organization (ISRO), tendo uma vida útil de cinco anos. O satélite transporta 


1982 Do) duas câmaras pancromáticas que obtêm imagens estereoscópicas a preto e branco na região 
1983 visível do espectro electromagnético. As câmaras obtêm imagens de áreas com uma largura de 30 


1984 0. km e com uma resolução espacial de 2,5 metros. As duas câmaras estão colocadas no satélite de 
uma maneira que permite a 


1985) 0 


obtenção de imagens quase 
simultâneas da mesma área 
mas de ângulos diferentes 
facilitando assim a formação 
de mapas tridimensionais 
precisos. As câmaras podem 
ser orientadas ao longo da 
direcção de movimento do 
satélite para facilitar de uma 
determinada área de forma 
mais frequente. 





As imagens obtidas 
pelo CartoSat-1 são 
comprimidas,  encriptadas, 
formatadas e transmitidas 
para as estações terrestres, 
sendo posteriormente reconstruídas. 


Em cima representação artística do CartoSat-1 em órbita e 
em baixo uma imagem do CartoSat-l durante a fase de 
montagem e testes. Imagens: ISRO. 





O  CartoSat-l também 
transporta um denominado Solid 
State Recorder (SSR) com uma 
capacidade de 120 GBites para 
armazenar as imagens obtidas pelas 
suas câmaras. As imagens 
armazenadas podem ser 
transmitidas quando o satélite entra na área de cobertura de uma 
estação de rastreio. 





Após a sua separação do satélite o Cartosat-l foi 
manobrado para se direccionar de forma precisa em direcção à 
Terra utilizando uma série de manobras complexas. Seguiu-se uma 
verificação exaustiva do estado do satélite, activando as suas 
câmaras e refinando a sua órbita. 


Em órbita a atitude do CartoSat-1 é controlada utilizando- 
se giroscópios, torques magnéticos e pequenos motores de 
hidrazina. O satélite é orientado no espaço nos seus três eixos 
espaciais. 

Aplicações do CartoSat-1 
O CartoSat-l1 irá melhorar os serviços de detecção remota ao 
proporcionar imagens com uma resolução espacial melhorada. A 


capacidade única de proporcionar imagens estereoscópicas de alta 
resolução irá permitir a criação de modelos de elevação digital e outros produtos de elevado valor. Os dados do CartoSat-1 vão 
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permitir melhorar as aplicações de mapas de grande escala e estimular novas aplicações no desenvolvimento rural e urbano, 
gestão de recursos hídricos e de terras, análise dos desastres naturais, gestão e planeamento de ajudas, avaliação dos impactos 
ambientais e outras aplicações. Os dados podem também ser utilizados para actualizar mapas topográficos, além da criação de 
mapas topográficos de grande escala. 


O sistema de satélites indianos de detecção remota 


A Índia estabeleceu o denominado National Natural Resources Manegement System (NNRMS) para o qual o Departamento do 
Espaço (DOS — Department of Space) é a agência nodal. O NNRMS é um sistema integrado de recursos destinado a optimizar os 
recursos naturais da Índia utilizando um inventário próprio e sistemático da disponibilidade dos recursos utilizando dados de 
detecção remota em conjunto com técnicas convencionais. Os principais elementos do NNRMS juntam a conceptualização e 
implementação dos segmentos espaciais e integrando os dados obtidos por detecção remota com os dados convencionais para 
aplicações de gestão de recursos. 


Os satélites Indian Remote Sensing (IRS) formam um elemento importante do NNRMS ao proporcionar serviços de 
dados contínuos de detecção remota para a gestão dos recursos naturais da Índia. Uma série de satélites IRS foi já colocada em 
órbita desde Março de 1988. Presentemente existem seis satélites desta série em serviço fazendo do sistema IRS a maior 
constelação civil de satélites de detecção remota. O satélite Cartosat-1 é por enquanto o último satélite lançado ao abrigo do 
programa IRS. 


O CartoSat-1 será seguido pelo CartoSat-2 cujo lançamento está previsto para 2006 (após ser adiado de Outubro de 
2005). O Cartosat-2 terá uma resolução espacial de cerca de 1 metro. O satélite Radar Imaging Satellite (RISAT), transportando 
um radar de abertura sintetizada a funcionar em banda-C, encontra-se em desenvolvimento e terá uma resolução espacial de 3 
metros a 50 metros cobrindo áreas com 10 km a 240 km de comprimento. Com uma capacidade de obter dados de detecção 
remota sobre qualquer estado atmosférico, o RISAT irá melhorar as aplicações de detecção remota nas áreas da agricultura e 
gestão de desastres. O RISAT deverá ser colocado em órbita em 2006. 


Os dados obtidos pelos satélites IRS são utilizados em várias aplicações. Incluem a utilização da terra e elaboração de 
mapas para planeamento de cultivos, mapeamento de baldios, mapeamento florestal, mapeamento das terras húmidas, estimativas 
de colheitas, elaboração de um plano nacional para zonas de tratamento de esgotos, regulamentação da costa marítima, 
elaboração de planos para o desenvolvimento sustentável, sistema de informação de recursos naturais, etc. Por outro lado, estão a 
ser levados a cabo por muitas organizações diferentes estudos de aplicações a nível local e regional. 


Hamsat 


O satélite Hamsat (também designado VU-Sat) foi 
desenvolvido e será operado pela AmsSat India, tendo uma 
massa de 42,5 kg no lançamento. O Hamsat é um micro 
satélite que tem como objectivo proporcionar serviços de 
rádio amador para a Índia mas também para a comunidade 
internacional de rádio amadores. 


Um dos repetidores do Hamsat foi desenvolvido por 
rádio amadores indianos com a ajuda do ISRO e da Amsat 
India. O segundo repetidor foi desenvolvido por um operador 
de rádio amador holandês e por um estudante do Instituto 
Superior Técnico de Venlo. 


Assim, o Hamsat é a contribuição da Índia para a 
comunidade internacional de operadores de rádio amadores. 
Segundo o ISRO, este esforço permite trazer os serviços de 
satélite do ISRO para o alcance do cidadão comum e 
popularizar as tecnologias espaciais entre as massas. 


Este satélite irá ter um papel fundamental nos 
cenários nacionais da Índia e nos cenários internacionais ao 
proporcionar um meio de comunicação acessível e barato 
durante emergências e calamidades tais como inundações, 


terramotos, etc. Além do mais, deverá estimular o interesse 
técnico entre as novas gerações ao lhes proporcionar uma 
oportunidade de desenvolver os seus projectos tecnológicos. 
Algumas das novas tecnologias que são testadas no Hamsat incluem unidades de controlo electrónicas baseadas em 
processadores integrados e painéis solares baseados em baterias com 10es de lítio e gálio arsénico. 
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Polar Satellite Launch Vehicle 


O foguetão PSLV foi desenhado e desenvolvido pelo 
ISRO para colocar em órbita polar sincronizada com o 
Sol, satélites com um peso máximo de 1.000 kg da classe 
IRS. Segundo dados fornecidos pelo ISRO, desde o seu 
primeiro voo em Outubro de 1994 a capacidade do PSLV 
foi aumentada de 850 kg para os actuais 1.400 kg para 
uma órbita sincronizada com o Sol a 820 km de altitude. 
O lançador demonstrou também uma capacidade múltipla 
no lançamento de diferentes satélites. 


A melhoria das capacidades do PSLV foi 
conseguida através de vários meios: aumento da 
capacidade de carga de propolente no primeiro, segundo e 
quarto; melhoria na performance do motor do terceiro 
estágio ao se optimizar o motor e a carga de combustível; 
e introdução de um adaptador de carga de material 
compósito carbônico. A sequência de ignição dos 
propulsores laterais foi também alterada. Anteriormente 
dois dos propulsores entravam em ignição na plataforma 
de lançamento e os restantes quatro entravam em ignição 
com o veículo já em voo. Esta sequência foi alterada, 
entrando em ignição no solo quatro propulsores e os 
restantes dois entram em ignição com o veículo já em 
Voo. 


Na sua presente configuração o PSLV tem uma 
altura de 44,4 metros, um diâmetro base de 2,8 metros e 
um peso de 294.000 kg. O PSLV é um lançador a quatro 
estágios, sendo o segundo e o quarto estágios a | Uma vista panorâmica do Centro Espacial Satish Dawan SHAR 
combustível líquido e os restantes a combustível sólido. O na Ilha de Sriharikota. Imagens: ISRO. 
PSLV é capaz de colocar 3.700 kg numa órbita terrestre 
baixa a 200 km de altitude com uma inclinação de 49,5º em relação ao equador terrestre ou então 800 kg numa órbita de 
transferência para a órbita geossincrona. 





O primeiro estágio PS-1 é um dos maiores 
estágios a combustível sólido actualmente existente, 
transportando 138.000 kg de HTPB (Hydroxyl Terminated 
Poly Butadiene). Tem um peso bruto de 168.200 kg e 
desenvolve uma força de 495.590 kgf no lançamento, tendo 
um Tes de 269 s (Ies-nm de 237 s) e um Tq de 105 s. O seu 
comprimento total é de 20,3 metros e o seu diâmetro é de 
2,8 metros. Em torno do primeiro estágio estão colocados 
seis propulsores de combustível sólido. Destes seis 
propulsores, quatro entram em ignição no momento T=0, 
aumentando a força inicial do primeiro estágio. Cada 
propulsor transporta 9.000 kg de HTPB, tendo um peso 
bruto de 10.930 kg e um peso de 2.010 kg sem 
combustível. Têm um comprimento de 10,0 metros, um 
diâmetro de 1,0 metros e desenvolve, cada propulsor, uma 
força de 51.251 kgf no lançamento, com um les de 262 s 
(Tes-nm de 229 s) e um Tq de 44 s. 


O segundo estágio PS-2 emprega o motor Vikas, 
desenvolvido pela Índia, e transporta 40.000 kg de UDMH 
e N,O,4. Tem um comprimento de 12,8 metros, um 
diâmetro de 2,8 metros e é capaz de desenvolver 73.931 
kgf no lançamento, tendo um les de 293 s e um Tq de 147 
s. Este segundo estágio tem um peso bruto de 45.800 kg e 
um peso de 5.300 kg sem combustível. 





Em Órbita — Vol. 5 - N.º 56 / Junho de 2005 26 


Em Órbita 


O terceiro estágio PS-3 utiliza combustível sólido. Tem um comprimento de 3,6 metros e um diâmetro de 2,0 metros, 
sendo capaz de desenvolver 33.519 kgf no lançamento, tendo um Tes de 294 s e um Tq de 109 s. Tem um peso bruto de 8.400 kg, 


pesando 1.100 kg sem combustível. O compartimento 
do motor é fabricado à base de fibra de poliaramida. 


O quarto estágio PS-4 utiliza dois motores 
de combustível líquido que consomem MMH (Mono 
Metil Hidrazina) e MON (Mixed Oxides of Nitrogen). 
Tem um comprimento de 2,9 metros e um diâmetro 
de 2,8 metros, atingindo uma envergadura de 2,0 
metros e sendo capaz de desenvolver 1.428 kgf no 
lançamento (Ies de 308 s; Tq de 515 s). Tem um peso 
bruto de 2.920 kg, pesando 920 kg sem combustível. 


A ogiva de protecção dos satélites tem um 
diâmetro base de 3,2 metros. 


O primeiro lançamento do PSLV (PSLV- 
D1) teve lugar a 20 de Setembro de 1993 (0SI2UTC) 
e acabou num fracasso (1993-F03), falhando a 
colocação em órbita do satélite IRS-1E. A primeira 
missão com sucesso teve lugar a 15 de Outubro de 
1994 (05S0OSUTC) quando o foguetão PSLV-D2 
colocou em órbita o satélite IRS-P2 (23323 1994- 
O68A). 


Com esta missão, o PSLV já realizou 8 
missões das quais somente uma fracassou, tendo 
assim uma taxa de sucesso de 87,5%. Todos os 
lançamentos do PSLV são realizados a partir do 
Centro Espacial de Satish Dhawan SC-SHAR, 
localizado na Ilha de Sriharikota. 


A ogiva de protecção da carga tem um 
diâmetro de 3,2 metros. 


O PSLV utiliza um grande número de 
sistemas auxiliares para a separação dos estágios, 
separação da ogiva de protecção, etc.. Estes sistemas 
estão divididos pelos diferentes estágios: 


e 1º Estágio: sistema SITVC (Secondary 
Injection Thrust Vector Control) para 
controlo de translação, e motores de reacção 
para controlo da rotação; 


e 2º Estágio: movimentação do motor para 
controlo de translação e motor de controlo 
da rotação; 

e 3º Estágio: escape (tubeira) flexível para 
controlo de translação e sistema de controlo 
de reacção PS-4 para controlo da rotação; 
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A nova plataforma de lançamento Second Launch Pad (SLP) do 
Centro Espacial Satish Dawan SHAR na Ilha de Sriharikota irá 
permitir uma maior flexibilidade no lançamento tanto do foguetão 
PSLV e como do foguetão GSLV para o qual está também preparada. 
Imagem: ISRO. 





e 4º Estágio: movimentação do motor para controlo de translação e sistema de controlo de reacção reactivável para 


controlo de atitude. 


O sistema de navegação imercial localizado no compartimento de equipamento no topo do quarto estágio guia o lançador 
desde o seu lançamento até à injecção do satélite em órbita. O veículo possui instrumentação para monitorizar a sua performance 
durante o voo. O sistema de detecção fornece informação em tempo real sobre o desempenho do veículo permitindo uma 
segurança do voo e permite a determinação da órbita preliminar na qual o satélite é colocado. 


O PSLV foi desenvolvido no Centro Espacial Vikram Sarabhai, Thiruvananthapuram. O sistema de inércia foi 
desenvolvido pela unidade TISU (ISRO TInertial Systems Unit), localizado também em Thiruvananthapuram. O Centro de 
Sistemas de Propulsão Liquida desenvolveu os estágios de propulsão líquida bem como os sistemas de controlo de reacção. O 
Centro Espacial Satish Dhawan, SHAR, processa os motores de combustível sólido e leva a cabo as operações do lançamento. 
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lançador Lançamento (UTC) 


IRS-P3 (1996-174/23827) 


PSLV-C] 29-Set-97 4:47:00 IRS-1D (1997-574/24971) 


Oceansat-1/IRS-P4 (1999-294/25756) 
PSLV-C2 26-Mai-99 Kitsat-3 (1999-29B/25757) 
DLR-Tubsat-C (1999-29C/25758) 


TES (2001-0494/26957) 
PSLV-C3 22-Out-01 PROBA (2001-049B/26958) 
BIRD-1 (2001-049C/26959) 


PSLV-C4 12-Set-02 10:24:00 MetSat-1 (2002-0434/27525) 
PSLV-CS 17-Out-03 4:52:08 ResourceSat-1 'TRS-P6' (2003-0464/28050) 


CartoSat-1 (28649 2005-0174) 
ERESO eeNado DO Hamsat “VU-Sat” (28650 2005-017B) 
Esta tabela indica os lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão PSLV. Todos os lançamentos são levados a cabo a 


partir do Centro Espacial Satish Dawan SHAR na Ilha de Sriharikota. Somente o último lançamento utilizou a nova 
plataforma de lançamento SLP. Tabela: Rui C. Barbosa 





A Second Launch Pad (SLP) 


A segunda plataforma de lançamento construída no 
Centro Espacial Satish Dawan SHAR na Ilha de 
Sriharikota é um complexo ultra moderno. A SLP é 
configurada como uma plataforma de lançamento 
universal capaz de acomodar todos os veículos 
desenvolvidos pela ISRO inclundo os avançados 
veículos que serão desenvolvidos na próxima década e 
posteriormente (ao contrário das comuns plataformas de 
lançamento que são utilizadas somente por um único tipo 
de lançador). 


A SLP utiliza o conceito de transferência 
integrada e lançamento. O veículo lançador é integrado 
no interior de um edifício permanente denominado 
Vehicle Assembly Building (VAB). Após a sua 
verificação é transportado sobre carris para a plataforma 
Um aspecto da SLP na qual se encontrava o foguetão PSLV-C6 de lançamento utilizando o denominado Mobile Launch 


horas antes do lançamento que teve lugar a 5 de Maio de 2005 e Pedestal (MLP). Após a chegada á plataforma de 
no qual colocou em órbita os satélites CartoSat-1 e Hamsat. lançamento são levados a cabo as interfaces com a 





Imagem: ISRO. plataforma e iniciadas as operações de abastecimento e 
verificação. O lançamento ocorre após a contagem 
decrescente final. A SLP ajuda no aumento da frequência dos lançamentos ao reduzir os tempos de preparação entre a integração 
dos veículos. 





A SLP foi construída ao envolver-se a indústria indiana nos aspectos de engenharia e desenho, estabelecimento e criação 
de sistemas e subsistemas, fabricação, erecção e comissão de instalações incluindo trabalhadores civis. 


A nova plataforma de lançamento consiste de : 


e Vehicle Assembly Building (V AB) — é neste edifício que é levada a cabo a integração do veículo sobre o MLP 
e posteriormente o veículo é transferido para a denominada Umbilical Tower (UT) para o lançamento após ser 
levada a cabo a verificação total do veículo integrado. O VAB, com uma altura de 82 metros, alberga dois 
guindastes com uma capacidade de 200 toneladas e 30 toneladas para elevar os diferentes estágios dos 
lançadores. Possui 20 portas deslizantes horizontais de vários tamanhos das quais a maior tem um comprimento 
de 13 metros e uma altura de 20 metros. Seis plataformas desdobráveis e de reposicionamento vertical (com um 
comprimento de 14 metros e uma largura de 6 metros) auxiliam na integração e preparação dos veículos. O 
VAB está também equipado com um elevador. 
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e Mobile Launch Pedestal (MLP) — o MLP tem 
uma base em forma de quadrado com 19,5 
metros de largo. O sistema é utilizado para 
transferir os veículos desde o VAB para a 
plataforma de lançamento localizada a 1.000 
metros. Com uma altura de 8,6 metros o MLP 
tem um peso de 700 toneladas e é utilizada tanto 
para transportar o PSLV como o GSLV. Possui 
um sistema de transporte removível que contém 
um sistema hidráulico. 


e  Umbilical Tower (UT) — a torre umbilical tem 
uma altura de 70 metros, um comprimento de 10 
metros e uma largura de 10 metros, pesando 
cerca de 900 toneladas. Após a sua chegada no 
MLP é realizada a interface entre a UT e o 
veículo de lançamento já totalmente integrado, 
sendo conectados os sistemas eléctrico, 
pneumático e de condutas de abastecimento. As 
operações finais tais como o abastecimento, 
abastecimento de gases e verificação do veículo, 
são levadas a cabo na UT. A torre possui três 
plataformas que podem ser movimentadas 
verticalmente para diferentes níveis. A UT 
possui um elevador e um guindaste de 10 
toneladas no seu topo. Possui um braço de 
abastecimento criogénico e de monitorização até 
ao último minuto das operações de lançamento. 


Em cima: Um modelo do PSLV emerge do interior do 
VAB. 
Em baixo: A MLP transporta um modelo do PSLV para 


a UT no Centro Espacial Satish Dawan SHAR na Ilha 
de Sriharikota. Imagems: ISRO. 


e Jet Deflector (JD) — o sistema de deflexão dos 
gases e chamas de combustão é utilizado para 
desviar os gases ejectados do lançador durante a 
ignição para longe da plataforma de lançamento, 
reduzindo assim as cargas térmicas e acústicas 
no veículo. O desenho e construção do JD foram 
um dos maiores desafios de engenharia da SLP. 
Possui uma construção baseada numa parede de 
diafragma com alicerces a 45 metros de 
profundidade, construídos pela primeira vez na 
costa Este da Índia. 


e  Lighíning Proteccion Towers (LPT) — para 
proteger o veículo lançador dos relâmpagos 
quando o veículo se encontra exposto durante 
longos períodos de tempo, foram erigidas torres 
de protecção em torno da UT. Existem quatro 
LPT com uma altura de 120 metros que estão 
interligadas por cabos. 


e  Propellant Storage and Servicing Facilities 
(PSSF) — as instalações de armazenamento de 
propolentes são capazes de armazenar cerca de 
1.000 toneladas de propolentes armazenáveis tais 
como o UDMH e o NO, propolentes 
criogéênicos (LOX e LH5), água, etc. Um vasto 
sistema de armazenamento e distribuição de gás foi desenvolvido para abastecer a quantidade necessária de 
hélio para os sistemas de bordo e nitrogénio para a purga dos veículos. Existe também um tanque de 
armazenamento de água de grande capacidade. 





e Utilities — incluem-se os sistemas de instrumentação e controlo, ar comprimido e sistemas de combate a 
incêndios, estação de tratamento de águas residuais, subestação eléctrica, sistema de ar condicionado e sistema 
de segurança. 
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e Track for Movement of MLP (TM-MLP) — a MLP move-se ao longo de carris com uma largura de 14 metros 


e uma distância de 1.000 metros. 


Lançamento do PSLV-C6 


Esta imagem mostra a colocação dos propulsores laterais de 


combustível sólido em torno do primeiro estágio do PSLV-C6. 
Imagem: ISRO. 





O final da queima do quarto estágio ocorre a T+17m 29s. À 
separação do satélite CartoSat-l teve lugar a T+17/m 59s, seguindo-se a 
separação do satélite Hamsat a T+I8m 39s. Ambos os satélites foram 
colocados numa órbita com um apogeu a 632 km de altitude, um perigeu a 
621 km de altitude e uma inclinação orbital de 97,8º em relação ao equador | 
terrestre. Logo após a sua colocação em órbita deu-se a abertura dos painéis | E ; 


solares do CartoSat-1. 


A imagem à direita mostra o foguetão PSLV-C6 nas horas que 


antecederam o seu lançamento a partir da SLP do Centro Espacial 
Satish Dawan SHAR na Ilha de Sriharikota. Imagem: ISRO. 
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O lançamento do CartoSat-l estava inicialmente 
previsto para ter lugar em Fevereiro de 2005, sendo 
adiado para finais de Abril e depois para o início de 
Maio. 


Os preparativos para o lançamento 
decorreram sem qualquer problema com a contagem 
decrescente a ter início a 3 de Maio. No entanto as 
últimas horas da contagem decrescente foram 
marcadas por vento e chuva forte que ameaçavam 
impedir o lançamento. 


A ignição de quatro dos seis propulsores de 
combustível sólido e do motor do primeiro estágio do 
PSLV-C6 teve lugar às 0444UTC e rapidamente o 
foguetão abandonou a plataforma de lançamento. A 
ignição dos restantes propulsores lateras de 
combustível sólido teve lugar 25 segundos após o 
lançador abandonar a plataforma de lançamento. O 
final da queima dos propulsores laterais de 
combustível sólido que entraram em ignição a T=Os 
tem lugar a T+60s, seguindo-se a T+lm 36s a 
separação dos restantes propulsores. 


A separação do primeiro estágio tem lugar a 
T+Im 52s com o segundo estágio a entrar em ignição 
logo de seguida. A separação da ogiva de protecção 
tem lugar a T+2m 36s, com a separação do segundo 
estágio a ter lugar a T+4m 23s e a ignição do terceiro 
estágio a acontecer logo de seguida. O final da ignição 
e separação do terceiro estágio ocorre a T+8m 37s. Até 
T+9m 41s o lançador encontra-se numa trajectória 
balística, altura em que o quarto estágio entra em 
ignição para dar o impulso final colocando os dois 
satélites em órbita terrestre. 
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A tabela a seguir indica os parâmetros orbitais do CartoSat-1 nos dias após a sua colocação em órbita. 


Per. Orbital (min) 


Após entrar em órbita terrestre o satélite CartoSat-l recebeu a Designação Internacional 2005-017A e o número de 
catálogo orbital 28649, enquanto que o satélite Hamsat recebeu a Designação Internacional 2005-017B e o número de catálogo 
orbital 28650. Para as restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 





Este foi o 16º lançamento orbital levado a cabo desde o Centro Espacial Satish Dawan SHAR na Ilha de Sriharikota, e o 
16º lançamento orbital da India, sendo o 4380º lançamento orbital desde Outubro de 1957. 


Bibliografia: 
e Indian Space Reasearch Organization (ISRO) 
e http:/news.newkerala.com (The New Kerala) 
e  www.theindubusinessline.com (The Indu Business Line) 
e  www.Indianexpress.com (The Indian Express) 


e www.hindu.com (The Hindu) 


e http:/news.xinhuanet.com (Xinhua) 

e  www.spacedaily.com (Space Daily) 

e  www-.telegraphindia.com (The Telegraph India) 

e  www.deccanherald.com (Deccan Herald) 

e híttp://timesofindia.indiatimes.com (The Times Of India) 
e  www.prnewswire.com (PR Newswire) 

e  www.reuters.com (Reuters) 

e  www.newindipress.com (New Indipress.com) 

e  www.spaceflightnow.com (Spaceflight Now) 


Em Órbita — Vol. 5 - N.º 56 / Junho de 2005 32 


Em Órbita 


20 de Maio — Delta-2 7320-10C (D312) 
NOAA-18 (NOAA-N) 


Os satélites NOAA (National Oceanic & Atmospheric Administration) são uma ferramenta indispensável nos nossos dias para a 
previsão do estado do clima. Com os dados obtidos por estes satélites é possível criar a todo o momento previsões que podem 
salvar as vidas de milhares de pessoas. O NOAA-18 é o último de uma série de veículos colocados em órbita ao longo dos anos. 


Os satélites NOAA 


O satélite NOAA-18 (lançado como NOAA-N) foi 
construído pela Lockheed Martin Space Systems Company, 
Sunnyvale — Califórnia. Este satélite pertence á série 
TIROS-N (ATN) desenhados e construídos para a National 
Oceanic and Atmospheric Administration pela Lockheed 
Martin desde o primeiro satélite meteorológico TIROS 
(Television and Infrared Observational Satellite)' lançado 
em Abril de 1960. A maior parte dos veículos desta série 
permaneceram operacionais muita para lá do tempo de vida 
inicialmente estimado, ganhando assim a reputação de 
cavalos de batalha do inventário de imagens civis da Terra. 


O NOAA-l8 é o quarto satélite POES (Polar 
Operational Environmental Satellite) colocado em órbita. 
Antes do lançamento do NOAA-18, a constelação consistia 
em três satélites POES” circulando o globo em órbitas 
quase polares. À medida que a Terra roda por debaixo, toda a superfície fica ao alcance dos instrumentos dos satélites. Estes 
instrumentos estão continuamente a perscrutar toda a profundidade da atmosfera terrestre e analisam vários factores que 
influenciam a sua dinâmica, entre os quais: 





e Temperatura da atmosfera e monitorização da humidade; 
e Temperaturas das superfícies oceânicas; 

e Temperaturas da superficie terrestre; 

e Coberto nubloso e altitude das nuvens; 

e Humidade precipitável; 

e Ozono total; 

e  Radiância da superfície; 

e Calor absorvido e radiado; 


e Determinação do fluxo de protões e electrões na altitude orbital; 


O satélite fará também a recolha de dados a partir de plataformas remotas e participará no sistema SARSAT (Search and 
Rescue Satellite-Aide Tracking). 


Este conjunto de dados agrega informações valiosas para a modelação numérica de um modelo de previsão dos padrões 
atmosféricos e são vitais para as previsões a médio e longo prazo. Separadamente ou em conjunto, a informação é utilizada para 
produzir mapas das temperaturas das superfícies marinhas, mapas das condições das zonas geladas do planeta, análise do coberto 
de neve, mapas da vegetação e outras ferramentas de previsão. 


O satélite transporta também um complemento de instrumentos em microondas para a análise da temperatura, 
humidade, análise da superficie e de zonas hidrológicas em regiões nublosas onde a visibilidade e os instrumentos a 
infravermelhos vêm a sua capacidade reduzida. O NOAA-18 transporta também instrumentos de busca e salvamento que são 
utilizados a nível internacional para a localização de embarcações, aviões e pessoas em perigo. O uso de satélites em situações de 
busca e salvamento tem sido fundamental no salvamento de mais de 13.000 vidas desde a introdução do sistema COSPAS- 
SARSAT. 


Os principais instrumentos a bordo do NOAA-18 são: 


“O satélite TIROS-1 / A-1 (00029 1960 Beta 2 1960-002B) foi lançado às 1140UTC do dia 1 de Abril de 1960 por um foguetão 
Thos Able II (148) a partir do Complexo LC-17A de Cabo Canaveral. Também neste lançamento foi lançado o satélite Altair 
(00028 1960 Beta 1 1960-0024). 

? Esta constelação é composta pelos satélites NOAA-15 lançado a 13 de Maio de 1998, NOAA-16 lançado a 21 de Setembro de 
2000 e NOAA-17 colocado em órbita a 24 de Junho de 2002. 
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e Advanced Very High Resolution Radiometer/3 (AVHRR) — este instrumento é um radiómetro que detecta energia 
nas porções visíveis e infravermelhas do espectro electromagnético. O instrumento mede a energia solar reflectida e 
a energia térmica radiada a partir da terra, mar, nuvens e atmosfera interveniente; 


e High Resolution Infrared Radiation Sounder/4 (HIRS) — proporcionando dados multi-espectrais a partir de um 
canal visível (0,69 microns), sete canais de ondas-curtas (3,7 a 4,6 microns) e doze canais de ondas-largas (6,7 a 15 
microns), utilizando um único telescópio e filtros rotativos contendo 20 filtros espectrais. O instrumento irá medir a 
radiância no infravermelho; 


e Advanced Microwave Sounding Unit-Al, 42 (AMSU-A) — este instrumento mede a radiância no espectro de 
microondas. Os dados obtidos são utilizados para calcular juntamente com o HIRS os perfis da temperatura 
atmosférica global e de humidade desde a superficie terrestre até á alta atmosfera (48 km); 


e  Microwave Humidity Sounder (MHS) — este é um novo instrumento na série de satélites NOAA. Tem como função 
medir os perfis da humidade atmosférica através de cinco canais de microondas; 


e Solar Backscatter Ultraviolet Radiometer/2 (SBUV/2) — é um radiómetro espectralmente não espacial que é 
transportado em dois módulos: o Sensor Module (que contém os elementos ópticos e detectores) e o Electronics 
Module. O SBUV/2 mede a radiância solar e a radiância terrestre (energia solar reflectida) noespectro de luz 
ultravioleta próximo (160 nm a 400 nm); 


e Data Colection System (DCS); 


e Search and Rescuer Repeater (SARR) — como parte do sistema internacional COSPAS-SARSAT, este sistema é 
desenhado para detectar e localizar os Emergency Locator Transmitters (ELT), Emergency Positio-Indicating Radio 
Beacons (FPIRBs) e os Personal Locator Beacons (PLBs) que operam a 121,5 MHz, 243 MHz e 406,05 MHz. Os 
satélites NOAA transportam dois instrumentos para detectar estes sinais de emergência: o Search and Rescue 
Repeater (SARR), fornecido pelo Canadá, e o Search and Rescue Processor (SARP-2), fornecidos pela França. 
Instrumentos similares são transportados a bordo de satélites russos; 


o SARSAT; 


e Space Environment Monitor (SEM-2) — determina a intensidade das cinturas de radiação terrestres e obtém dados 
sobre o fluxo de partículas carregadas à altitude do satélite. 


O NOAA-l18 opera a uma altitude 
média de 856,5 km numa órbita com uma 
inclinação de 98,75º em relação ao equador 
terrestre. O seu período orbital é de 
aproximadamente 102,06ms. A sua órbita é 
sincronizada com o Sol com uma rotação 
com o eixo terrestre de cerca de 0,99º por 
dia. Esta rotação mantém o NOAA-18 numa 
posição constante em relação ao Sol obtendo 
assim iluminação permanente durante todo o 
ano. 


O Centro Espacial de Goddard da 
NASA é O responsável pelo 
desenvolvimento, lançamento e verificação 
do satélite e seus instrumentos, além do 
equipamento no solo. O Centro Goddard foi 
também responsável pela fase operacional 
do satélite que conduziu à sua separação do 
lançador e avaliação e verificações Iniciais 
do veículo em órbita que teve a duração de 
45 dias, findos os quais o satélite foi 
entregue à NOAA que tem o seu centro 
operacional (Satellite Operations Control 
Center) em Suitland — Maryland. 





De referir que o sistema de satélite da NOAA é composto por dois tipos de satélites: o GOES (Geostationary 
Operational Environmental Satellites), utilizados para serviços nacionais, regionais e de aviso rápido; e o POES, para 
monitorização ambiental global a longo prazo. Ambos GOES e POES são necessários de forma a se providenciar um sistema de 
monitorização meteorológico global. 
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ES ES E E 
Nome Desig. Int. NORAD Tipo Lançamento Veículo Lançador Lançamento 
Prono [ mia | [a [ia | eme | ST 
NOAA-9 1984-1234 15427 Adv Tiros-N 12-Dez-84 Atlas-E (39E) SLC-4E 
nao mem [us [asc [insam | atmsçmo | RE 
NOAA-10 1986-073 A 16969 Adv Tiros-N 17-Set-86 Atlas-E (52E) SLC-3W 
nc | mama [ur ns [tes | teme | CRER 
NOAA-ll 1988-0894 19531 Adv Tiros-N 24-Set-88 Atlas-E (63E) SLC-3W 
os | masa [a rs [ie | amurçno | RE 
NOAA-12 1991-0324 21263 Tiros-N 14-Mai-91 Atlas-E (50E) SLC-3W 
osca| mma | mo [ns [ana | aum | RSRS 
NOAA-13 1993-0504 22759 Adv Tiros-N 09-Ago-93 Atlas-E (34E) SLC-3W 


Vandenberg AFB 
NOAA-14 1994-089A 23455 Adv Tiros-N 30-Dez-94 Atlas-E (11E) SLC-3W 


NORMAS | 199030A | 26238 | agvtiven | tratos | Tumnsóçnaam | tea 
NOAA-l5 1998-0304 25338 Adv Tiros-N 13-Mai-98 Titan-236 (236-12) SLC-4W 
NORA | amoassa | 26si6 | Advices | atsedo | tamos | Pscam 
NOAA-16 2000-055A 26536 Adv Tiros-N 21-Set-00 Titan-236 (236-13) SLC-4W 
nona? | amamos | eso | times | atm | tamos | Pscav 
NOAA-17 2002-032A 27453 Tiros-N 24-Jun-02 Titan-23G (23G-14) SLC-4W 
nos | amosoága | as6sa | agvtiven | 2oMtos | peteca oc mar) | rev 
NOAA-18 2005-048A 28654 Adv Tiros-N 20-Mai-05 Delta-2 7320-10C (D312) SLC-2W 


Os últimos satélites NOAA colocados em órbita. Tabela: Rui €. Barbosa. 





O foguetão lançador Delta-2 7320-10€ 


Pela primeira vez foi utilizado um foguetão Delta-2 para colocar em 
órbita um satélite da série NOAA, com os lançamentos anteriores a 
serem levados a cabo por foguetões Atlas-E e Titan-23G. Este foi o 310º 
lançamento de um foguetão da série Delta desde 1960, sendo o 119º 
Delta 2 a ser utilizado (contando com os dois lançamentos das versões 
Heavy) e o 117 lançamento com sucesso (o 64º lançamento com sucesso 
consecutivo desde 1997). 


Os Delta são construídos pela Boeing em Huntington Beach, 
Califórnia. As diferentes partes do lançador são montadas em Pueblo, 
Colorado. 


A versão 7320-10C é composta por cinco partes principais: o 
primeiro estágio que é composto pelos propulsores laterais a combustível 
sólido, o motor principal no corpo principal do lançador, o inter-estágio 
(que faz a ligação física entre o primeiro e o segundo estágio), o segundo 
estágio e uma ogiva de 10 pés (3 metros) de diâmetro fabricada em 
materiais compósitos. 


O Delta 2 7320-10C atinge uma altura de 38,90 metros e tem 
um diâmetro de 2,44 metros (sem entrar em conta com os propulsores 
sólidos na base). No lançamento tem uma massa de 151.700 kg e é capaz 
de desenvolver uma força de 2.500 kN. É capaz de colocar uma carga de 
5.089 kg numa órbita baixa a 185 km de altitude ou então 1.818 kg numa 
trajectória para a órbita geossíncrona. 


——, = : Os quatro propulsores laterais (GEM-40) TAS — Thrust 
O primeiro estágio do foguetão Delta-2 7320- | Augmented Solids, são fabricados pela Alliant Techsystems e cada um 


I0C (D312) é colocado na plataforma de | pode desenvolver 45.500 kgf no lançamento. 
lançamento SLC-2W da Base Aérea de 


Vandenberg, Califórnia. Imagem: NASA. O primeiro estágio (Delta Thor XLT-C) tem um peso bruto de 


13.064 kg e um peso de 1.361 kg sem combustível. Tem um 
comprimento de 26,1 metros e um diâmetro de 2,4 metros. Está equipado 
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com um motor RS-27A que tem um peso de 1.091 kg, um diâmetro de 1,1 metros e uma altura de 3,8 metros. No vácuo produz 
uma força de 107.500 kgf, tendo um Tes de 302 s e um tempo de queima de 274 s. Consome LOX e querosene altamente refinado 
(RP-1). O RS-27A é construído pela Rocketdyne. 


O segundo estágio do Delta 2 (Delta K) tem um peso bruto de 6.905 kg e um peso de 808 kg sem combustível, tendo um 
comprimento de 5,9 metros e um diâmetro de 1,7 metros. No vácuo o seu motor Aerojet AJ10-118K (com um peso de 98 kg, um 
diâmetro de 1,7 metros e uma câmara de combustão) produz uma força de 4.425 kgf, tendo um les 318 s e um tempo de queima 
de 444 s. Consome N,O, e Aerozine-50. 


O Delta-2 pode ser lançado a partir do Cabo Canaveral (Air Force Station), plataformas SLC-17A e SLC-17B, e da 
Base Aérea de Vandenberg, Califórnia, (plataforma SLC-2W). 


A seguinte tabela indica os últimos 10 lançamentos levados a cabo pelo Delta-2 7925-9.5. 


Lançamento Data Neeseuto Local Lançamento Plat. Lanç. Satélite 
Lançador 
1999035 035 | 24 A unO A unO mo Cabo Canaveral AFS | SLC-ITA so 
(25791 1999-0354) 


EO-1 (26619 2000-0754) 
2000-075 21-Nov-00 D282 Vandenberg AFB - SAC-C (26620 2000-075B) 
Munim (26621 2000-075C) 


2001-047 18-Out-01 D288 Vandenberg AFB SLC-2W QuickBird-2 (26953 2001-0474) 
ICESat (27642 2003-0024) 
2003-002 13-Jan-03 D294 Vandenberg AFB SLC-2W CHIPSat (27643 2003-002B) 


2005-018 20-Mai-05 D312 Vandenberg AFB SLC-2W NOAA-l8 (28654 2005-0184) 





Lançamento do NOAA-I8 


A 7 de Fevereiro de 2001 era anunciado que a NASA havia 
seleccionado a Boeing Company para lançar o satélite 
NOAA-18 ao abrigo do contrato NASS 32933 atribuído 
pela agência espacial a 27 de Fevereiro de 1996 á empresa 
McDonnell Dougles Corp de Huntington Beach, Califórnia, 
uma subsidiária para Boeing Company. Ao abrigo deste 
contrato a NASA tirava partido do estabelecimento de um 
preço fixo para o lançamento do NOAA-N. No entanto, e 
por esta altura, nada fazia prever que o lançamento do 
NOAA-N ficaria marcado por adiamentos sucessivos. 


O satélite NOAA-N foi transportado para a Base 
Aérea de Vandenberg a 13 de Janeiro de 2005 dando-se 
início á fase de testes e processamento final antes do 
lançamento que na altura estava agendado para 19 de 
Março. O satélite foi preparado para o lançamento nas 
instalações de processamento de carga da NASA instaladas 
na zona norte da Base Aérea de Vandenberg. O satélite foi 
removido do contentor de transporte no dia 14 de Janeiro e 
colocado na posição vertical. Posteriormente o NOAA-N 
foi acoplado ao dispositivo de fixação de carga do foguetão 
Delta-2 e colocado num módulo de testes. Os testes dos 
sistemas do satélite tiveram início a 21 de Janeiro. 


O primeiro estágio do foguetão lançador Delta-2 
7320-10C (D312) foi colocado na plataforma de 
lançamento SLC-2W no dia 12 de Janeiro com a acoplagem 
dos propulsores laterais de combustível sólido a ter lugar no 
dia 17 de Janeiro e a colocação do segundo estágio no dia 
18. 
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Por razões técnicas o lançamento foi adiado para o 
dia 11 de Maio às 1022:01UTC com uma janela de 
lançamento que se prolongava até às 1032:01UTC. Porém, 
o lançamento seria novamente adiado a 11 de Maio devido 
aos fortes ventos que se faziam sentir na Base Aérea de 
Vandenberg e que impediram a retirada da torre de serviço 
da plataforma SLC-2W. O lançamento seria adiado para o 
dia 12 de Maio sendo no 
entanto adiado mais uma vez 
devido aos fortes ventos na 
zona da plataforma de 
lançamento e ao longo da 
trajectória do foguetão. O 
adiamento seria de 24 horas. 


Pelas 2202UTC do 
dia 12 de Maio finalmente 
era dada luz verde para o 
início do abastecimento do 
foguetão Delta-2 às 
0000UTC do dia 13 de 
Maio. A torre móvel de 
serviço era colocada na sua 
posição de segurança pelas 
0209UTC e às 0622UTC (T- 
150m) a contagem 
decrescente entrava na sua 
primeira paragem. Por esta 
altura o complexo de 
lançamento | encontrava-se 
isolado e sem a presença de 
qualquer técnico. Às 
0707UTC era emitida a 
ordem “Man Stations for 
Terminal Count?" pela qual 
os membros da equipa de 
controlo do lançamento 
eram avisados para tomarem 
os seus lugares nas consolas 
de controlo. De seguida o 
director de lançamento 
consultou todos os membros da equipa de controlo, 
preparando-se para retomar a contagem decrescente o que 
veio a acontecer às 0722UTC (T-150m). 


Às 0726UTC procedia-se á activação do sistema 
de controlo de orientação do lançador e às 0728UTC era 
dada a autorização para a pressurização dos tanques de 
hélio e nitrogénio no interior do primeiro e do segundo 
estágio do foguetão Delta-2, juntamente com os tanques de 
combustível e oxidante do segundo estágio. A primeira fase 
da pressurização do sistema de hélio e nitrogénio era 
finalizada às 0746UTC. 


Ao contrário do que geralmente acontece no 
decorrer dos preparativos dos foguetões Delta-2 para o 
lançamento, o abastecimento de querosene no veículo D312 
teve lugar antes da retirada da torre móvel de serviço. Isto 
teve como objectivo adicionar mais peso ao foguetão, 
fornecendo mais estabilidade ao veículo perante um cenário 
de ventos na plataforma de lançamento sem a protecção da 
torre de serviço. 
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Pelas 0800UTC surgia a indicação de um problema 
com uma bomba do sistema de drenagem de águas na 
plataforma de lançamento. Pouco depois surgia um outro 
problema com o sistema eléctrico que fornecia electricidade 
ao sistema de bombagem da plataforma de lançamento. 
Devido a estes problemas o abastecimento de oxigénio 
líquido (LOX) foi adiado. Entretanto às 0843UTC era 
finalizada a activação do 
sistema de orientação do 
Delta-2, enquanto que o 
computador de voo RIFCA 
era activado. O lançamento 
seria adiado por 24 horas às 
0900UTC devido ao facto de 
não haver tempo suficiente na 
contagem decrescente para 
resolver o problema eléctrico 
na plataforma de lançamento. 


Às 0930UTC 
procedia-se á drenagem do 
querosene altamente refinado 
(RP-1) do tanque de 
combustível do primeiro 
estágio. 


O problema eléctrico 
com o sistema de bombagem 
de águas da plataforma de 
lançamento SLC-2W foi 
resolvido, mas no entanto 
uma das quatro bombas 
permaneceu | imoperacional. 
Neste sistema somente três 
bombas são necessárias, 
tendo sido testadas na tarde 
do dia 13 de Maio. 


O lançamento seria 
novamente adiado a 14 de 
Maio devido ao facto de uma 
conduta de ventilação da 
ogiva do lançador ter ficado deslocada após o adiamento do 
dia anterior, levando a que os técnicos questionassem uma 
possível contaminação da ogiva. Este facto levou a um 
adiamento de vários dias devido a questões de mecânica 
orbital que impediam que o satélite NOAA-N fosse 
colocado no preciso ponto da órbita terrestre para onde 
estava determinado. 


Em princípio o lançamento seria agendado para o 
dia 19 de Maio, no entanto outras actividades que 
envolviam o teste de um lançador na Base Aérea de 
Vandenberg levaram a que o lançamento do NOAA-N fosse 
agendado para o dia 20 de Maio. 


Finalmente a quinta tentativa de lançamento do 
NOAA-N seria bem sucedida. Pelas 0520UTC do dia 20 de 
Maio os trabalhadores encontravam-se atarefados a remover 
as plataformas de acesso no fundo do foguetão lançador. A 
T-150m (0622UTC) a contagem decrescente entrava na 
terceira e antepenúltima paragem. Com uma duração de 60 
minutos, estas paragem teve como objectivo permitir à 


dl 


equipa de controlo do lançamento retomar alguma 
actividade que entretanto se tenha atrasado e resolver 
qualquer problema que entretanto tenha surgido. Ás 
0707UTC era levada a cabo a chamada “Man Stations for 
Terminal Count” com os membros da equipa de controlo do 
lançamento a tomarem os seus lugares nas suas consolas de 
controlo. Pelas 0714UTC cada membro da equipa de 
controlo havia dado a sua permissão para retomar a 
contagem decrescente o que aconteceria às 0722UTC (T- 
150m). 





Às 0726UTC procedia-se á activação do sistema 
de orientação do foguetão Delta-2 e ás 0746UTC era 
finalizada a pressurização dos sistemas de hélio e 
nitrogénio. A pressurização do tanque de propolente do 
segundo estágio era finalizada às 081]5SUTC. Pelas 
0825UTC era dada luz verde para o início do abastecimento 
de LOX e às 0833UTC a equipa de controlo iniciava os 
preparativos para o início do abastecimento do primeiro 
estágio com LOX, iniciando-se este abastecimento às 
0838:32UTC. O LOX, a uma temperatura de -183ºC, é 
bombeado para o lançador através de um sistema de 
condutas provenientes de um tanque de armazenamento nas 
imediações da plataforma de lançamento e que depois 
penetra no lançador pela sua base. Em resultado deste 
abastecimento começa a formar-se na fuselagem exterior do 
primeiro estágio do foguetão Delta-2 uma camada de gelo. 
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Este abastecimento é levado a cabo em duas fases, sendo a 
primeira fase uma fase de abastecimento rápido até se 
atingir 95% da capacidade do tanque de LOX do Delta-2 e 
posteriormente segue-se uma fase de abastecimento lento 
até se atingir o volume desejado de oxidante. O 
abastecimento de LOX foi finalizado às 0902:45UTC tendo 
este processo tido uma duração de 24 minutos e 13 
segundos. 


A fase seguinte na contagem decrescente destinou- 
se à realização dos testes de mobilidade dos motores do 
primeiro e do segundo estágio do lançador. Estes testes 
verificam a mobilidade das tubeiras dos motores do 
primeiro estágio, bem como dos motores vernier e do motor 
do segundo estágio, garantindo assim a capacidade para 
orientar o lançador em qualquer fase do seu lançamento. 
Estes testes tiveram início com o teste do motor do segundo 
estágio às 0922UTC terminando às 0925UTC e iniciando-se 
de seguida os testes com os motores do primeiro estágio 
que finalizaram às 0928UTC. 


A contagem decrescente entrava na sua segunda e 
penúltima paragem às 0932UTC (T-20m). Nesta paragem 
os técnicos tiveram a oportunidade de retomar alguma 
tarefa que entretanto se tivesse atrasado ao mesmo tempo 
que analisavam os dados provenientes dos testes de 
mobilidade dos motores realizados à minutos. A contagem 
decrescente era retomada às 0952UTC (T-20m). 


Às 0958UTC eram levados a cabos os testes que 
verificaram a capacidade de recepção dos receptores dos 
comandos de autodestruição do lançador no denominado 
Range Safety. Estes receptores seriam utilizados para 
destruir o foguetão Delta-?2 caso surgisse algum problema 
durante os minutos iniciais do lançamento. 


A pressurização do tanque de querosene RP-1 do 
primeiro estágio tinha lugar às 1003UTC e a contagem 
decrescente entrava em nova paragem às 1008UTC (T-4m). 
Pelas 1008UTC o satélite NOAA-N era reconfigurado para 
o lançamento começando a utilizar a sua bateria interna às 
I0OMUTC. A equipa de controladores recebia as suas 
instruções finais às 1014UTC e às 1017UTC era dada 
ordem para se retomar a contagem decrescente o que veio a 
acontecer às 1018UTC (T-4m). Os sistemas do foguetão 
lançador Delta-2 começavam a sua transição para receber 
energia das baterias internas às 1018UTC (T-3m 45s) ao 
mesmo tempo que se permitia a activação do sistema de 
supressão das ondas sonoras e de choque utilizando água. 


As ordenanças do Delta-2 eram armadas às 
101J9UTC (T-2m 45s) e o satélite NOAA-N era declarado 
pronto para o lançamento a T-2m 30s (1019UTC). A T-2m 
(1020UTC) as válvulas de ventilação do LOX no primeiro 
estágio eram encerradas ao mesmo tempo que se iniciava a 
pressurização do tanque. Nesta altura os observadores 
podiam ver baforadas de vapor a serem expelidas a partir de 
uma válvula de pressão localizada no primeiro estágio até 
que a pressão no interior do tanque se estabilizasse. O 
sistema de supressão das ondas sonoras e de choque 
utilizando água era activado a T-Im 45s (1020UTC) e nesta 
altura o tanque de LOX era abastecido na sua totalidade. 
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Às I21UTC era dada autorização para o lançamento por parte do Range Safety ao mesmo tempo que as bombas 
hidráulicas do segundo estágio do Delta-2 começavam a utilizar as suas fontes internas de energia logo após as suas pressões 
terem sido analisadas e considerado aceitáveis para o lançamento. 


A sequência de ignição teve início a T-2s (1022UTC) com um técnico da Boeing a premir o botão para iniciar a ignição. 
Todo o processo se inicia com a ignição dos dois motores vernier e do motor do primeiro estágio, seguindo-se a ignição de três 
propulsores laterais de combustível sólido. A ignição d teve lugar às 1022:01,556UTC com o Delta-2 a abandonar rapidamente a 
plataforma de lançamento SLC-2W e dirigindo-se para Sul. A T+55s (10SSUTC) o lançador passava pela zona de máxima 
pressão dinâmica e a T+Im 10s (1023UTC) os três propulsores laterais de combustível sólido terminavam a sua queima tendo-se 
separado do primeiro estágio às 1023UTC (T+Im 45s). Os propulsores laterais de combustível sólido não se separam do 
primeiro estágio logo após o final da sua queima para não caírem na zona onde existem plataforma petrolíferas ao largo da costa 
da Califórnia. 


Às 1024UTC (T+2m) o foguetão encontrava-se a uma 
altitude de 29,6 km e a uma distância de 16,7 km da base Aérea 
de Vandenberg, viajando a uma velocidade de 1.931,2 km/h. A 
T+4m 36s (1026UTC) dava-se o final da queima do primeiro 
estágio (MECO — Main Engine Cut-Off) com o estágio a 
separar-se logo de seguida. A ignição do segundo estágio ocorria 
a T+4m 44s (1026UTC) e a separação da ogiva de protecção do 
satélite NOAA-N tinha lugar às 1027UTC (T+5m 25). Às 
1029UTC (T+7m 25s) o foguetão encontrava-se a uma altitude 
de 185,2 km e a uma distância de 1.037,2 km da base Aérea de 
Vandenberg, viajando a uma velocidade de 18.828,8 km/h. O 
final da primeira queima do segundo estágio ocorria às 
1033UTC (T+1 Im 24s) atingindo-se uma órbita preliminar. 


Entre T+lI8&m 30s (1040:32UTC) e T+52m 40s 
(1114:42UTC) o segundo estágio levou a cabo uma manobra designada *BBQO rol” na qual o estágio se coloca numa rotação 
sobre o seu eixo longitudinal de forma a manter um condicionamento térmico igual ao todo o veículo. Às 1121UTC (T+59m 265) 
iniciava-se a segunda ignição do segundo estágio do Delta-2 que terminaria a T+59m 39s (1121UTC) e colocando o conjunto 
numa órbita com um apogeu a 864,42 km de altitude, um perigeu a 857,94 km de altitude e uma inclinação orbital de 98,73º em 
relação ao equador terrestre. 





Às 1124UTC (T+lh 3m 30s) o segundo estágio iniciava uma manobra de orientação antes da separação do satélite 
NOAA-N que ocorreria às 1127UTC (Ih 5m 445). 


Após entrar em órbita terrestre o satélite NOAA-N recebeu a Designação Internacional 2005-0184 e o número de 
catálogo orbital 28654, tendo recebido a designação NOAA-18 após atingir a sua órbita operacional e após um período de testes 
que antecedeu a sua passagem para a NOAA. Para as restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver 
“Outros Objectos Catalogados”. 


Este foi o 574º lançamento orbital levado a cabo desde a Base Aérea de Vandenberg e o 1.303º lançamento orbital dos 
Estados Unidos, sendo o 4381º lançamento orbital desde Outubro de 1957. 


Bibliografia: 
e National Áeronautics and Space Administration (NASA) 
e National Oceanographic and Atmospheric Administration (NOAA) 
e The Boeing Company 
e  www.spacedaily.com (Space Daily) 


e  www.reuters.com (Reuters) 


e  www.spaceflightnow.com (Spaceflight Now) 
e  www.flatoday.com (Florida Today) 


e | http://washigntintimes.com (The Washington Times) 
e www.lompocrecord.com (The Lompoc Record) 
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PLEASE, DON'T WEAR FUR! 


People for the Ethical Treatment of Animals « 757-622-PETA « FurlsDead.com 
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22 de Maio — 8K82M Proton-M Breeze-M (53510/88512) 


DirecTV-8 


Instrumentos de uma sociedade cada vez mais global, os satélites de comunicações são ferramentas indispensáveis nos dias que 
correm. As grandes empresas de telecomunicações possuem actualmente frotas de satélites em órbita que lhes permite cobrir o 
globo terrestre quase na sua totalidade. Mais um destes satélites foi colocado em órbita a 22 de Maio de 2005 para a DirecTV 


permitindo-lhe alargar os seus serviços. 
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O segundo estágio, 8S811K, 
tem um peso bruto de 167.828 kg e 
uma massa de 11.715 kg sem 
combustível. É capaz de desenvolver 
244.652 kgf, tendo um les de 327 s e 
um Tq de 206 s. Tem um diâmetro de 
4,2 metros, uma envergadura de 4,2 
metros e um comprimento de 14,0 
metros. Está equipado com quatro 
motores RD-0210 (também 
designado 8D411K, RD-465 ou 
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Proton-M, evolução 


Tal como o 8K82K Proton-K, o 8K82M Proton-M é um lançador a três estágios podendo 
ser equipado com um estágio superior Breeze-M ou então utilizar os usuais estágios 
Block-DM. As modificações introduzidas no Proton incluem um novo sistema avançado 
de aviónicos e uma ogiva com o dobro do volume em relação ao 8K82K Proton-K, 
permitindo assim o transporte de satélites maiores. Em geral este lançador equipado com 
o estágio Breeze-M, construído também pela empresa Khrunichev, é mais poderoso em 
20% e tem maior capacidade de carga do que a versão anterior equipada com os estágios 
Block DM construídos pela RKK Energiya. 


O 8K82M Proton-M Breeze-M em geral tem um comprimento de 53,0 metros, 
um diâmetro de 7,4 metros e um peso de 712.800 kg. É capaz de colocar uma carga de 
21.000 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou 2.920 kg numa órbita de 
transferência para a órbita geossincrona, desenvolvendo para tal no lançamento uma 
força de 965.580 kgf. O Proton-M é construído pelo Centro Espacial de Pesquisa e 
Produção Estadual Khrunichev, tal como o Breeze-M. 


O primeiro estágio Proton KM-1 tem um peso bruto de 450.400 kg, pesando 
31.000 kg sem combustível. É capaz de desenvolver uma força de 1.074.000 kgf no 
vácuo, tendo um les de 317 s (o seu Tes-nm é de 285 s) e um Tq de 108 s. Este estágio 
tem um comprimento de 21,0 metros e um diâmetro de 7,4 metros. Tem seis motores 
RD-253 (14D14) e cada um tem um peso de 1.300 kg e desenvolvem 178.000 kgf (em 
vácuo), tem um les de 317 s e um Ies-nm de 285 s. O Tq de cada motor é de 108 s. 
Consomem N,0,/UDMH e foram desenhados por Valentin Glushko. 
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Os preparativos finais do foguetão 8K82M Proton-M Breeze-M (53510/88512) com 
o satélite de comunicações DirecT'V-8 antes do seu transporte para a plataforma de 


lançamento. Imagem: ILS. 
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8D49). Desenvolvidos por Kosberg, cada motor tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um comprimento de 2,3 
metros, desenvolvendo 59.360 kgf (em vácuo) com um les de 327 s e um Tq de 230 s. Cada motor tem uma câmara de 
combustão e consomem N,0,/UDMH. 


O terceiro estágio, Proton K-3, tem um peso bruto de 50.747 kg e uma massa de 4.185 kg sem combustível. É capaz de 
desenvolver 64.260 kgf, tendo um Tes de 325 s e um Tq de 238 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma envergadura de 4,2 
metros e um comprimento de 6,5 metros. Está equipado com um motor RD-0212 (também designado RD-473 ou 8D49). 
Desenvolvido por Kosberg, o RD-0212 tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um comprimento de 2,3 metros, 
desenvolvendo 62.510 kgf (em vácuo) com um les de 325 s e um Tq de 230 s. O motor tem uma câmara de combustão e 
consome N,0,/UDMH. 


O quarto estágio, Breeze-M, tem um peso bruto de 22.170 kg e uma massa de 2.370 kg sem combustível. É capaz de 
desenvolver 2.000 kgf, tendo um Tes de 326 s e um Tq de 3.000 s. Tem um diâmetro de 2,5 metros, uma envergadura de 1,1 
metros e um comprimento de 2,6 metros. Está equipado com um motor S5.98M (também designado 14D30). O S5.98M tem um 
peso de 95 kg e desenvolve 2.000 kgf (em vácuo) com um Tes de 326 s e um Tq de 3.200 s. O motor tem uma consome 
N,0,/UDMH. 


O primeiro lançamento do 8K82M Proton-M Breeze-M teve lugar a 5 de Julho de 1999, quando o veículo 389-01 tentou 
colocou em órbita o satélite de comunicações Gran” n.º 45 (1999-F02), a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur (LC81 PU-24/ 
LC81R). O primeiro lançamento com sucesso teve lugar a 6 de Junho de 2000 (0259:00UTC) quando o veículo 392-01 colocou 
em órbita o satélite de comunicações Gorizont-31 (26372 2000-294) a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur (LC81 PU-24 / 
LC81R). 


LC200 PU-39 DirecTV-8 (28659 2005-0194) 


Esta tabela indica os lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 8K82M Proton-M Breeze-M. Todos os lançamentos 
são levados a cabo a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur no Cazaquistão. Tabela: Rui C. Barbosa 





DirecTV-8, retransmissão em alta potência 


O satélite DirecTV-8 proporciona ais seus utilizadores 
serviços de retransmissão de média e alta potência em 
canais seleccionáveis através de 32 repetidores em 
banda-Ku. O serviço proporcionado é optimizado para 
suportar os actuais e futuros serviços proporcionados 
pela DIRECTYV. 


A sua carga de repetidores em banda-Ku 
utiliza ao máximo os 1.000 Mhz de banda larga em 
banda-Ka disponíveis para ligar as instalações da 
DIRECTV como parte do desenvolvimento da infra- 
estrutura para o lançamento dos serviços de locais 
digitais e dos serviços futuros de alta definição. 


O DirecTV-8, com uma massa de 3.711 kg no 
lançamento, foi construído pela Space Systems/Loral e 
é baseado na plataforma LS-1300 que possui um 
excelente registo de fiabilidade. A plataforma LS-1300 tem um período de vida de 15 anos em órbita geostacionária e matem a 
sua posição e estabilidade orbital ao utilizar um sistema de propulsão de bipropolente e de manutenção de momento. Um sistema 
de painéis solares de alta eficiência e de baterias ultraleves proporciona energia eléctrica de forma ininterrupta. 
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NORAD Veículo Lançador Local Lançamento 
Lançamento 

DirecTV-1 Ariane-44L Kourou 
(DBS-1) 1993-078A 22930 18-Dez-93 (V62) ELA 

DirecTV-2 Atlas-2A C.CA.F.S. 
(DBS-2) 1994-047A 23192 03-Ago-04 (AC-107) SLC-36A 

DirecTV-3 Ariane-42P Kourou 
(DBS-3) 1995-029A 23598 10-Jun-95 (V74) ELA 

DirecTV-IR | 1999-0564 | 25937 10-Out-99 11K77 Zenit-3SL DM-SL prio 


, Ariane-44LP Kourou 
DirecTV-4S 2001-052A 26985 27-Nov-01 (V146) ELA-? 
GIK-5 Baikonur 
DirecTV-5 2002-023 A 27426 07-Mai-02 8K82K Proton-K DM-2M LC$81 PU-23 
DirecTV-7S | 2004-0164 | 28238 04-Mai-04 Raid ro aa Roe 
(SL-21) Odyssey 
8K82M Proton-M Breeze-M GIK-5 Baikonur 
DirecTV-8 2005-0194 28659 22-Mai-05 (53510/88512) LC200 PU-39 


A frota de satélites da DirecTV. Os primeiros satélites foram lançados com a designação DBS (Direct Broadcasting 
Satellite). Tabela: Rui C. Barbosa. 





Lançamento do DirecTV-8 


O anúncio do contrato de lançamento do satélite DirecTV-8 
entre a ILS e a DirecTV foi anunciado a 13 de Julho de 
2004”. Este foi o terceiro contrato estabelecido entre as 
duas empresas após o lançamento dos satélites DirecTV-2º 
a 3 de Agosto de 1994 e DirecTV-5º a 7 de Maio de 2002. 


Segundo a agência de notícias RIA-Novosti, os 
preparativos para o lançamento do DirecTV-8 tiveram 
início a 16 de Abril de 2005 com a chegada do satélite ao 
Cosmódromo GIK-5 Baikonur sendo transferido para o 
edificio MIK 92A-50. No dia 18 de Abril foi finalizada a 
instalação do equipamento de verificação do satélite. A 
inspecção do DirecTV-8 teve início a 20 de Abril, dia em 
que o lançador 8K82M Proton-M chegou ao cosmódromo 
transportado por caminho-de-ferro. 





A 16 de Maio o governo russo dava autorização 


, para o lançamento do DirecTV-8 (na mesma altura também 
Chegada do satélite DirecTV-8 ao Cosmódromo GIK-5 autorizava o lançamento do satélite Astra-1KR). 


Baikonur. O satélite é transportado no interior de um contentor 


climatizado de forma a proteger o veículo durante o transporte O lançamento do DirecT'V-8 estava inicialmente 
intercontinental. Imagem: ILS. agendado para ter lugar no mês de Março de 2005, sendo 


adiado por razões de calendarização para o dia 21 de Maio. 
No entanto o lançamento seria adiado para o dia seguinte 
após o aparecimento de problemas técnicos no seu foguetão lançador. A natureza destes problemas nunca foi especificada. 





O foguetão lançador foi transportado para a plataforma de lançamento no dia 18 de Maio pelas 0130UTC chegando por 
volta das 0430UTC. Entre as 0530UTC e as 0645UTC o veículo era colocado sobre a plataforma de lançamento e às 0645UTC 
procedia-se á ligação dos sistemas de controlo terrestres com o veículo, trabalho que seria finalizado pelas 0730UTC. A torre de 


* “ILS Proton to launch another satellite for DIRECTV”, http://www ilslaunch.com/newsarchives/newsreleases/rec271 
* O satélite DirecTV-2 foi lançado com a designação DBS-2 (23192 1994-047A) por um foguetão Atlas-IIA (AC-107) às 
2357UTC do dia 3 de Agosto de 1994 a partir do LC36A do Cabo Canaveral. 


* O satélite DirecTV-5 (27436 2002-0234) foi lançado por um foguetão 8K82K Proton-K DM-2M às 1700UTC do dia 7 de 
Maio de 2002 a partir da Plataforma de Lançamento PU-23 do Complexo de Lançamento LC81 do Cosmódromo GIK-5 
Baikonur. 
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serviço da Plataforma de Lançamento PU-39 era colocada em torno do lançador às 0830UTC. Às 1230UTC iniciavam-se 
separadamente alguns testes que verificariam o estado do sistema de telemetria do foguetão e que testaria o sistema de controlo 
de separação do estágio superior Breeze-M. Estes testes terminariam às 1530UTC. Os testes integrados dos sistemas do foguetão 
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tinham início às 1630UTC Pprolongando-se até às 
1750UTC. Entretanto, pelas 1650UTC tinha início um 
teste conjunto que verificava a operacionalidade dos 
sistemas do lançador e dos componentes americanos 
do satélite. Este teste terminou às 1750UTC ao mesmo 
tempo que se dava início a um novo teste que 
verificaria a operacionalidade conjunta dos sistemas 
americanos e dos sistemas de telemetria do lançador. 


Às 0800UTC do dia 19 de Maio era levada a 
cabo uma simulação dos procedimentos de 
abastecimento do Proton-M com um lançamento 
simulado a ter lugar às 1300UTC. As 0430UTC do dia 
20 de Maio procedia-se à ligação das condutas de 
propolente ao foguetão lançador. 


A reunião da Comissão Estatal que iria 
decidir sobre o prosseguimento do abastecimento do 
foguetão teve lugar às 1100UTC do dia 22 de Maio, 
tendo lugar entre as 1300UTC e as 1425UTC Oo 
abastecimento do lançador com o oxidante. Os 
preparativos pré-lançamento tinham Início às 
1359UTC e o abastecimento do lançador com UDMH 
iniciava-se às 1444UTC, terminando às 1539UTC. 


O lançamento do foguetão 8K82M Proton-M 
Breeze-M (53510/88512) com o satélite DirecTV-8 
tinha lugar às 1759:08UTC. A separação do primeiro 
estágio ocorria às 1801:11UTC (T+123s), vindo a cair 
na Área de Impacto n.º 25 situada do Distrito de 
Karaganda (Cazaquistão). A queima do segundo 
estágio ocorreria até às 1804:4]UTC (T+333s) altura 
em que se separaria do terceiro estágio e acabaria por 
cair na Área de Impacto n.º 310 situada entre o Distrito 
de Altay, da República de Altay (Rússia), e o Distrito 
de Karaganda. 


A separação da ogiva de protecção da carga 
teria lugar às 1804:56UTC (T+348s), vindo também a 
cair na Área de Impacto n.º 310. O final da queima do 
terceiro estágio teria lugar às 1808:42UTC e às 
1808:56UTC ocorria a separação do estágio Breeze-M 
(88512). O terceiro estágio cairia no Oceano Pacífico. 


A primeira ignição do estágio Breeze-M teria 
lugar às 1810:29UTC terminando às 1817:56UTC. A 
segunda ignição do Breeze-M teria lugar às 
1907:32UTC e terminaria às 1923:58UTC. Duas horas 
mais tarde, às 2128:08UTC ocorria a terceira ignição 
do Breeze-M que terminaria às 2142:00UTC. Logo de 
seguida separavam-se os tanques de propolente do 
Breeze-M e a quarta ignição deste estágio tinha lugar 
às 2144:17UTC terminando às 2146:45UTC. A 
separação entre o Breeze-M (88512) e o satélite 
DirecTV-8 ocorria às 0314UTC. 


Tendo sido colocado numa órbita de 
transferência para a órbita geossincrona, o DirecTV-8 
executou posteriormente uma série de manobras no seu 
apogeu orbital para elevar o seu perigeu. 
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Esta sequência de imagens mostra o transporte para a Plataforma de Lançamento PU-39 do Complexo de Lançamento 
LC200 do Cosmódromo GIK-5 Baikonur, do foguetão 8K82M Proton-M Breeze-M (53510/88512) contendo o satélite 
de comunicações DirecTV-8. O transporte do foguetão é feito na horizontal sendo posteriormente colocado na vertical 
sobre o fosso das chamas da plataforma de lançamento. Depois de colocado na plataforma as torres de serviço envolvem 
o lançador permitindo o acesso dos técnicos aos diferentes estágios. Imagens: ILS e RKA. 





Em Órbita — Vol. 5 - N.º 56 / Junho de 2005 47 


Em Órbita 


Em Órbita — Vol. 5 - N.º 56 / Junho de 2005 





Em Órbita 


Esta tabela indica-nos os parâmetros orbitais do satélite de comunicações DirecTV-8 nos dias após o seu lançamento e até 
atingir a órbita geossincrona. O satélite está operacional a 101º Oeste sobre o Equador. Tabela: Antonin Vitek 


(www lib.cas.cz/www/space.40/). 





Após entrar em órbita terrestre o satélite DirecTV-8 recebeu a Designação Internacional 2005-0194 e o número de 
catálogo orbital 28659. Para as restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos 
Catalogados”. 


Este foi o 1.149º lançamento orbital levado a cabo desde o Cosmódromo GIK-5 Baikonur e o 2.731º lançamento orbital 
da Rússia, sendo o 4382º lançamento orbital desde Outubro de 1957. 


Bibhografia: 
e International Launch Services- ILS (www ilslaunch.com) 
e  www.spacedaily.com (Space Daily) 
e  RIA-Novosti (www.rian.ru) 
e Interfax (www.interfax.ru) 
e ITAR-TASS (www.itar-tass.com) 


e Loral —- Space & Communications (www Joral.com) 


e  www.spaceflightnow.com (Spaceflight Now) 
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31 de Maio — 114511U Soyuz-U (Zh15000-091) 


Foton M-2 (Foton-14) 


Tirando partido do fiável desenho dos veículos Vostok, a União Soviética iniciou em 1985 uma série de missões não tripuladas 
dedicadas ao processamento de materiais. Essas missões prolongaram-se até hoje com o melhoramento dos veículos Foton. Os 
lançamentos têm sido levados a cabo com uma periodicidade anual. 


Os veículos Foton utilizados para estas missões derivam dos veículos tripulados Vostok, Voskhod e dos satélites de 
reconhecimento militar fotográfico Zenit, sendo muito similar aos satélites Bion e Resurs-F. 


De forma geral o satélite tem um peso médio de 6.200 kg, tendo um comprimento de 6,2 metros e um diâmetro de 2,5 
metros. O satélite encontra-se dividido em três partes principais: 


e Módulo de serviço — onde estão localizados os motores necessários para a retro-travagem; 
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e Módulo de regresso — com um diâmetro de 2,3 metros e uma forma esférica, é onde estão alojadas as 
experiências. Tem um volume de 4,7 m3 
e é capaz de transportar até 700kg; 


e Módulo de equipamento — contendo 
baterias eléctricas para fornecimento de 
energia e outro equipamento. 


Para minimizar as forças sobre o veículo os 
satélites Foton são colocados em órbitas a 62,8º e não são 
manobrados durante toda a missão. 


Uma representação do satélite Foton M-2. Imagem: 


TsSKB. 





A tabela seguinte mostra os satélites Foton 
lançados até à data. 


Nome Desig. Int. | NORAD o Veículo Lançador Local Lançamento 
Lançamento 





11A511U Soyuz-U 
Foton-M 2002-F002 | 15-Out-02 (PBV n.º 066) GIK-1 Plesetsk LC43/3 
11A511U Soyuz-U 
Foton-M2 2005-0204 28686 31-Mai-05 (Zh15000-091) GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 





Experiências a bordo do Foton-M2 


Esta missão foi levada a cabo ao abrigo de um acordo assinado pela Agência Espacial Europeia e pela Agência Espacial Federal 
Russa Roskosmos a 21 de Outubro de 2003, abrangendo dois voos deste programa (sendo o segundo a missão do Foton-M3 a ter 
lugar em 2007). No total a ESA irá fornecer 660 kg de experiências. Este acordo também abrange as empresas TSSKB Progress, 
em Samara, e o Bureau de Desenho de Engenharia Geral Barmin, de Moscovo. 


A bordo do Foton-M2 seguiam 39 experiências nos ramos da física dos fluidos, biologia, ciências dos materiais, 
meteoritos, dosimetria de radiação e exobiologia. A ESA tem vindo a cooperar com a agência espacial russa neste tipo de 
missões há mais de 18 anos. Com 385 kg de experiências europeias e equipamento a bordo, esta missão constituiu a maior 
contribuição europeia que foi posta em órbita neste tipo de missões. 


A missão do Foton-M2 constituiu uma segunda oportunidade para voltar a voar as experiências que haviam sido 
perdidas com o satélite Foton-M em 15 de Outubro de 2002. 


A pesquisa aplicada tem um papel predominante com as experiências de transferência de calor levadas a cabo no 
European FluidPac, enquanto que as experiências de difusão química foram levadas a cabo no Soret Coefficients in Crude Oil 
(SCCO) e as experiências em ciências dos materiais foram levadas a cabo nos dispositivos Agat e Polizon. Estas experiências 
deverão contribuir para a elaboração de novos sistemas de transferência de calor, para a elaboração de processos mais eficientes 
na exploração do petróleo e para o desenvolvimento de melhores ligas semicondutoras. 
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Em missões anteriores a pesquisa biológica 
recebeu mais atenção enquanto que nesta missão a 
ênfase foi dado ás questões fundamentais acerca da 
origem e desenvolvimento das formas de vida no 
universo. A Biopan, que albergou o maior número 
destas experiências, realizou a sua quinta missão num 
voo Foton. Por outro lado, os programas educacionais 
também receberam uma parte d atenção nesta missão 
com uma experiência de germinação elaborada por 
estudantes. 


Uma experiência denominada Fotino (YES-2) 
deveria ter sido lançada juntamente com o Foton-M2 
no entanto foi retirada do satélite dias antes do seu 
lançamento. Esta experiência foi elaborada no âmbito 
do denominado “2nd Young Experiment Satellite” e 
consistia numa pequena cápsula esférica que consistia 
de um novo escudo térmico flexível, um rádio de 
sinalização de um gravador de dados. O YES-2 seria 
largado do Foton-M2 quando este estivesse a executar 
a sua reentrada atmosférica. 





O terceiro estágio do foguetão 114511U Soyuz-U (Zh15000-091) 
é acoplado com o segundo estágio no interior do edifício de 


integração e montagem no Cosmódromo GIK-5 Baikonur. 
Imagem: Roskosmos. As experiências transportadas a bordo do 
Foton-M2 foram: 





e Biologia 
e Aquacells (ESA/DLR) 
e Scorpi-T (ESA) 

e Ciências dos materiais 


e  AGAT (DLR) — medições de alta precisão dos coeficientes de difusão em matais derretidos e em 
componentes semicondutores. 


e TAS-3 (ESA/KBOM) - 
e Tecnologia 


e  Biofilter (ESA) — investigação da formação de bio-filmes de bactérias em vários materiais em condições 
de ausência de gravidade e medição do crescimento bacteriano em microgravidade. 


e FAVORITE — Fixed Alkaline Vapor Oxugen Reclamantion In-Flight Technology Experiment (ESA) — 
demonstração da fiabilidade e performance de novas tecnologias de electrólise. 


e  MiniTherm (ESA) — validação de novo material térmico miniaturizado. 
e Mecânica dos fluidos 


e Ariel (ESA) — análise dos regimes de transferência de calor melhorados por campos electrostáticos nos 
fluidos. 


e BAMBI — Bifurcation Anomalies in Marangoni-Bénard Instabilities (ESA) — estudou as denominadas 
instabilidades de Marangoni-Bénard que são criadas devido ás variações de tensões superficiais e de 
densidade. 


e  Dagobert (ESA) — verificação dos modelos teóricos que descrevem as condições de transferência de 
calor na ausência de peso; obtenção de informações sobre a distribuição de líquidos em capilares e testar 
a performance de um evaporador. 


e SIMBA -— Soret Investigations for Marangoni-Bénard Applications (ESA) — investigação dos 
movimentos de um fluido numa mistura de líquidos devido a uma combinação de efeitos. 


e SCCO -— Soret Coefficients In Crude Oil (ESA) — determinação de medições relacionadas com o 
coeficiente de Soret (que é o processo de separação observado numa mistura de fluidos sujeita a um 
gradiente de temperatura) em amostras de petróleo e em soluções orgânicas. 


Em Órbita — Vol. 5 - N.º 56 / Junho de 2005 52 


Em Órbita 


e Exposição espacial 


e Biopan (ESA) -— instalação 
experimental multiusos destinada 
a Investigar os efeitos do 
ambiente espacial em material 
biológicos bem como 
transportando experiências na 
área das ciências espaciais que 
necessitem de exposição ao 
ambiente espacial. 


e Lichens (ESA) — os líquenes são 
considerados organismos 
«extremófilos», capazes de 
permanecer vivos nas condições 
mais adversas na Terra. Os 
limites de sobrevivência destes 
organismos foram testados nesta 
experiência ao expor os líquenes 
ás duras condições espaciais. 
Foram utilizadas duas amostras 
contendo thallaconida (esporos 
fúngicos assexuais) e fragmentos 


de thallus. 


e LETVAR -— Linear Energy 
Transfer variations (ESA) — 
medição da alteração da 
transferência de energia linear 
média em vários materiais 
protectores (escudos) com a 
utilização de detectores de 
termo-luminescência. Os 
materiais utilizados como 
escudos não só afectam a 
quantidade de raios cósmicos que 
os atravessam, mas também a 
qualidade. Nesta experiência será 
comparada a efectividade de 
quatro materiais: alumínio e três 
tipos de polímeros. Foi medida a 
dose total absorvida atrás destes 
materiais, bem como a 
diminuição na transferência 
média de energia linear. A 
transferência de energia linear é a 
energia que as partículas 
radioactivas perdem com a 
distância que neste caso é a 
espessura dos materiais. 
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e Marstox (ESA) — nesta Transporte do foguetão 114511U Soyuz-U (Zh15000-091) com 
experiência testou-se d o satélite Foton-M2 e preparativos iniciais para a sua colocação 
sobrevivência dos esporos na plataforma de lançamento “Gagarinskiy Start”. Imagens: 
bacterianos do bacilo Bacillus Roskosmos. 

Subtillis. A experiência 
reproduziu as condições da 
superfície marciana. Os resultados obtidos pelas sondas Viking em Marte indicaram que a camada 
superior do solo do planeta é estéril. Isto pode ser explicado por efeitos tóxicos devido á combinação da 
intensa radiação ultravioleta e da específica composição química do solo de Marte. Nesta experiência 
esta alegada toxicidade foi testada ao misturar os esporos bacterianos com uma substância que simulou o 
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solo de Marte e expondo às radiações solares ultravioletas (em dose e comprimento de onda equivalente 


às existentes em Marte). 


Organics (ESA) — as moléculas 
orgânicas podem ter sido 
originadas através dos raios das 
trovoadas que interagiram com 
moléculas simples na atmosfera 
terrestre. Porém, estudos 
modernos indicam que moléculas 
orgânicas (contendo carbono) na 
Terra podem ter tido uma origem 
extraterrestre. Muitas moléculas 
orgânicas pré-fabricadas têm sido 
detectadas em meteoritos, 
cometas e poeiras cósmicas. Tais 
moléculas podem ter aterrado na 
Terra. Nesta experiência, 
moléculas orgânicas e seus 
derivados que se sabem existir 
em meteoritos, cometas e nas 
poeiras cósmicas (tais como 
hidrocarbonetos policliclicos 
aromáticos, fluorenos e 
aminoácidos) foram testados na 
sua estabilidade quando expostos 
ás condições espaciais numa 
órbita terrestre baixa. 


Permafrost (ESA) — em antigas 
amostras de solo congelado 
proveniente da Sibéria foi 
identificada uma grande 
quantidade de células após um 
período de hibernação de 
milhões de anos no solo gelado, 
anda são capazes de germinar 
quando são transferidas para 
condições mais susceptíveis á 
vida. A maior parte dos planetas 
do Sistema Solar, os seus 
satélites e cometas têm uma 
origem criogénica. De forma a 





O foguetão 11A511U Soyuz-U (Zh15000-091) é colocado sobre 


a plataforma de lançamento. Imagens: Roskosmos. 





Investigar se tais corpos são capazes de transportar células viáveis através do espaço, duas amostras de 
solo gelado foram expostas ao ambiente espacial. Após o voo as amostras serão analisadas para avaliar 
os efeitos na sobrevivência, biodiversidade, estrutura de DNA e actividade metabólica. 


R3D-B — Radiation Risks Radiometer-Dosimeter for Biopan (ESA) — esta experiência foi um monitor 
ambiental que registou ao longo do tempo a dose de luz solar em quatro comprimentos de onda distintos 
(UV-A, UV-B, UV-C e luz fotossintética activa) bem como o fluxo de partículas cósmicas pesadas. 


Photo-I (ESA) — um fotossistema automático baseado num bio-dispositivo para revelar o efeito da 
radiação espacial em mutantes de micro organismos oxigénicos fotossintéticos. 


RADO — RAdiation DOsimetry (ESA) — teve como função medir as doses de radiação utilizando um 
conjunto de cinco métodos de detecção. 


Yeast (ESA) — determinação biológica da radiação espacial na órbita terrestre baixa. 


e Educacional 


Say Soy (ESA) — investigação dos efeitos da ausência de gravidade no crescimento de sementes de soja. 


e  Reentrada atmosférica 
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e  CRAMINO-S3 — Contamination and 
Racemization of Amino Acids (ESA) 
— estudo das modificações em 
aminoácidos devido à reentrada 


atmosférica. 

e  Keramik (ESA) — validação de um 
denominado Ceramic Matrix 
Composite durante a reentrada 
atmosférica. 

e Stone-5 (ESA) — estudo das 


modificações físicas, químicas e 
biológicas em rochas sedimentárias 
causadas pela reentrada atmosférica. 


e Suporte para outras experiências 
e  Telesupport (ESA) 
e Outras experiências 
e  Outreach-l (ESA) 
e  DataLogger (ESA/TsSKB) 
e  Miray-M (SGAU) 
e  Tchistota (SGAU) 
e  Oulitka (IMBP) 
e  Regueneratsi (IMBP) 
e  Retseptor (IMBP) 
e  Plasmida (IMBP) 
e  Bibrokon (TsNIIMash) 


O venerável 114511U Soyuz-U 


O foguetão 114511U Soyuz-U é a versão do lançador 114511 
Soyuz, mais utilizada pela Rússia para colocar em órbita os 
mais variados tipos de satélites. Pertencente à família do R-7, 
o Soyuz-U também tem as designações SS-6 Sapwood 
(NATO), SL-4 (departamento de Defesa dos Estados Unidos), 
A-2 (Designação Sheldom). 


O Soyuz-U é fabricado pelo Centro Espacial Estatal 
Progress de Produção e Pesquisa em Foguetões (TsSKB 
Progress) em Samara, sobre contrato com a agência espacial 
russa. 


O foguetão 11A4511IU Soyuz-U com o cargueiro 
Progress M tem um peso de 313.000 kg no lançamento, 
pesando aproximadamente 297.000 kg sem a sua carga. Sem 
combustível o veículo atinge os 26.500 kg (contando com a 
ogiva de protecção da carga). O foguetão tem uma altura 
máxima de 36,5 metros (sem o módulo orbital). E capaz de 
colocar uma carga de 6.855 kg numa órbita média a 220 km 
de altitude e com uma inclinação de 51,6º em relação ao 
equador terrestre. No total desenvolve uma força de 410.464 
kgf no lançamento, tendo uma massa total de 297.400 kg. O 
seu comprimento atinge os 51,1 metros e a sua envergadura 
com os quatro propulsores laterais é de 10,3 metros. 
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O módulo orbital (onde está localizada a carga a transportar) pode 
ter uma altura entre os 7,31 metros e os 10,14 metros dependendo da carga. 
O diâmetro máximo da sua secção cilíndrica varia entre os 2,7 metros e os 
3,3 metros (dependendo da carga a transportar). 


O foguetão possui um sistema de controlo analógico e tem uma 
precisão na inserção orbital de 10 km em respeito à altitude, 6 segundos em 
respeito ao período orbital e de 2º no que diz respeito ao ângulo de 
inclinação orbital. 


É um veículo de três estágios, sendo o primeiro estágio 
constituído por quatro propulsores lateras a combustível líquido 
designados Block B, V, G e D. Cada propulsor tem um peso de 43.400 kg, 
pesando 3.800 kg sem combustível. O seu comprimento máximo é de 19,8 
metros e a sua envergadura é de 3,82 metros. O tanque de propolente 
(querosene e oxigénio) tem um diâmetro de 2,68 metros. Cada propulsor 
tem como componentes auxiliares as unidades de actuação das turbo- 
bombas (peróxido de hidrogénio) e os componentes auxiliares de 
pressurização dos tanques de propolente (nitrogénio). 


Cada propulsor tem um motor RD-117 e o tempo de queima é de 
aproximadamente 118 s. O RD-117 desenvolve 101.130 kgf no vácuo 
durante 118 s. O seu Tes é de 314 s e o Tes-nm é de 257 s, sendo o Tq de 
118 s. Cada motor tem um peso de 1.200 kg, um diâmetro de 1,4 metros e 
um comprimento de 2,9 metros. Têm quatro câmaras de combustão que 
desenvolvem uma pressão no interior de 58,50 bar. Este motor foi 
desenhado por Valentin Glushko. 


O Block A constitui o corpo principal do lançador e é o segundo 
estágio, estando equipado com um motor RD-118. Tendo um peso bruto de 
99.500 kg, este estágio pesa 6.550 kg sem combustível e é capaz de 
desenvolver 99.700 kgf no vácuo. Tem um Tes de 315 s e um Tq de 280s. 
Como propolentes usa o LOX e o querosene (capazes de desenvolver um 
Isp-nm de 248 s). O Block A tem um comprimento de 27,1 metros e um 
diâmetro de 2,95 metros. O diâmetro máximo dos tanques de propolente é 
de 2,66 metros. 


Este estágio tem como componentes auxiliares as unidades de 
actuação das turbo-bombas (peróxido de hidrogénio) e os componentes 
auxiliares de pressurização dos tanques de propolente (nitrogénio). 


O motor RD-118 foi desenhado por Valentin Glushko nos anos 
60. E capaz de desenvolver uma força de 101.632 kgf no vácuo, tendo um 
les de 315 s e um Tes-nm de 248 s. O seu tempo de queima é de 286 s. O 
peso do motor é de 1.400 kg, tendo um diâmetro de 1,4 metros, um 
comprimento de 2,9 metros. As suas quatro câmaras de combustão 
desenvolvem uma pressão de 51,00 bar. 


O terceiro e último estágio do lançador é o Block I equipado com 
um motor RD-0110. Tem um peso bruto de 25.300 kg e sem combustível 
pesa 2.710 kg. É capaz de desenvolver 30.400 kgf e o seu Tes é de 330 5, 
tendo um tempo de queima de 230 s. Tem um comprimento de 6,7 metros 
(podendo atingir os 9,4 metros dependendo da carga a transportar) e um 
diâmetro de 2,66 metros (com uma envergadura de 2,95 metros), utilizando 
como propolentes o LOX e o querosene. O motor RD-0110, também 
designado RD-461, foi desenhado por Semyon Ariyevich Kosberg. Tem 


um peso de 408 kg e possui quatro câmaras de combustão que desenvolvem uma pressão de 68,20 bar. No vácuo desenvolve 
uma força de 30.380 kgf, tendo um les de 326 s e um tempo de queima de 250 s. Tem um diâmetro de 2,2 metros e um 
comprimento de 1,6 metros. 
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Veículo Local Plat. Caroa 
Lançador Lançamento Lanç. 
D15000-681 | GIK-5 Baikonur | 17P32-5 o 
E (27823 2003-0254) 
Cosmos 2399 
GIK-5 Baikonur | 17P32-6 (27856 2003-0354) 
Progress M-48 
D15000-682 GIK-5 Baikonur | 17P32-5 (27873 2003-0394) 
Progress M1-11 
D15000-683 GIK-5 Baikonur | 17P32-5 (28142 2004-0024) 
Progress M-49 
D15000-684 GIK-5 Baikonur | 17P32-5 (28261 2004-0194) 
Progress M-50 
D15000-685 GIK-5 Baikonur | 17P32-5 (28399 2004-0324) 
Cosmos 2410 
GIK-1 Plesetsk | LC16/1 (28396 2004-0384) 
Progress M-51 
Zh15000-092 GIK-5 Baikonur | 17P32-5 (28503 2004-0514) 
" | l Progress M-52 
2005-007 28-Fev-05 | 19:09:18 Zh15000-093 GIK-5 Baikonur | 17P32-5 (28624 2005-0074) 
, = | Foton M-2 
2005-020 31-Mai-05 | 12:00:00 | Zh15000-091 GIK-5 Baikonur | 17P32-5 (28686 2005-0204) 


Esta tabela mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo pelo foguetão 114511U Soyuz-U. Tabela: 


Lançamento FR 
2003-025 10:34:19 
2003-035 14:20:00 
2003-039 1:47:59 

2004-002 11:58:06 

2004-019 12:34:23 

2004-032 5:03:07 

2004-038 16:50:00 

2004-051 22:19:34 












O primeiro lançamento de um veículo 114511 Soyuz deu-se a 
28 de Novembro de 1966 a partir do Cosmódromo NIP-5 Baikonur. 
Neste dia o lançador 114511 Soyuz (n.º 1) colocou em órbita o satélite 
Cosmos 133 Soyuz 7K-OK n.º 2 (02601 1966-1074). Por seu lado o 
primeiro 114511U Soyuz-U foi lançado a 18 de Maio de 1973, a partir 
do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk e colocou em órbita o satélite 
Cosmos 559 Zenit-4MK (06647 1973-0304). O primeiro desaire com o 
1 A511U Soyuz-U ocorreu a 23 de Maio de 1974, quando falhou o 
lançamento de um satélite do tipo Yantar-2K a partir do Cosmódromo 
NHP-53 Plesetsk. 


Actuais versões derivadas do R-7 Semyorka 


Actualmente existem quatro versões em uso de lançadores que derivam 
directamente do míssil balístico intercontinental R-7 Semyorka 
desenvolvido por Serguei Korolev nos anos 50 do século passado. 
Esses lançadores são o 114511U Soyuz-U, o 114511FG Soyuz-FG, o 
8K78M Molniya-M e o 14414 Soyuz-2 14. Em 2006 espera-se o 
lançamento inaugural do 14A14 Soyuz-2 1B. Estas duas versões 
deverão substituir posteriormente os foguetões 114511U Soyuz-U e 
1 A511FG Soyuz-FG. 


Mais tarde estão ainda previstos o desenvolvimento dos 
foguetões Aurora (para lançamentos comerciais) e Onega (este último 
irá lançar o novo veículo espacial tripulado russo Klipper caso o seu 
desenvolvimento seja concretizado). 





Lançamento do Foton-M2 , TESar 
O processo de abastecimento de oxigénio líquido 


O foguetão lançador 114511U Soyuz-U (Zh15000-091) foi colocado no lançador 114511U Soyuz-U. Note-se o efeito 
na plataforma de lançamento PU-5 do complexo de lançamento LC] do propolente criogénico sobre a fuselagem dos 
(“Gagarinskiy Start”) no dia 30 de Maio de 2005. Os testes finais ao propulsores laterais cobrindo-os com uma 
lançador foram levados a cabo às 1630UTC. A reunião da Comissão camada de gelo. Imagem: Roskosmos. 

Estatal para decidir sobre o abastecimento do lançador teve início às 
0845UTC do dia 31 de Maio e o início do abastecimento de querosene ao primeiro estágio teve início às 0920UTC, seguindo-se 
o abastecimento do segundo estágio às 0925UTC. Os procedimentos de abastecimento de oxigénio líquido iniciaram-se às 
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I005SUTC com o arrefecimento das condutas e abastecimento de nitrogénio a ter início às 1010UTC. O abastecimento de 


peróxido de hidrogénio iniciou-se às 1045UTC. 


O lançamento do Foton-M2 teve lugar às 1200:00UTC do dia 31 de Maio. A separação do primeiro estágio teve lugar às 
1201:59UTC, com o primeiro estágio a cair na Area de Impacto n.º 42 situada do distrito de Karaganda, Cazaquistão. A 





separação da ogiva de protecção ocorreu às 1202:37UTC. A 
ogiva de protecção caiu na Área de Impacto n.º 119 também 
situada do distrito de Karaganda. A separação do segundo 
estágio teve lugar às 1204:47UTC, vindo a cair na Área de 
Impacto n.º 363 situada do distrito de Novosibirsk, Tomsk — 
Rússia. Após a separação do segundo estágio deu-se a 
separação da secção que faz a ligação física com o terceiro 
estágio ás 1204:50UTC que acabou por cair na Área de 
Impacto n.º 364 situada também no Novosibirsk. 


O final da queima do terceiro estágio ocorreu às 
1208:46UTC com o Foton-M2 a separar-se do Block-I às 
1208:49UTC e a ficar colocado numa órbita com um apogeu 
a 291 km de altitude, um perigeu a 258 km de altitude e uma 
inclinação orbital de 63,0º em relação ao equador terrestre. 


Enquanto permaneceu em órbita o Foton-M2 não 
executou qualquer manobra orbital. Devido ao efeito da 
gravidade terrestre os seus parâmetros orbitais a 9 de Junho 
eram os seguintes: apogeu a 289 km de altitude, perigeu a 
256 km de altitude, inclinação orbital de 62,97º e período 
orbital de 89,96 minutos. 


O Foton-M2 permaneceu em órbita terrestre até ao 
dia 16 de Junho, altura em que regressou á Terra. Pelas 
0819UTC teve início a reentrada atmosférica com a cápsula a 
registar temperaturas da ordem dos 2.000ºC e uma aceleração 
de 9g. Ás 0831UTC deu-se a abertura do primeiro pára- 
quedas que reduziu a velocidade da cápsula a valores 
subsónicos. A abertura do pára-quedas principal deu-se às 
0832UTC quando a cápsula se encontrava a uma altitude de 
2.500 metros e reduzindo a sua velocidade para cerca de 10 
km/s. A aterragem deu-se às 0837UTC a 140 km sudeste da 
cidade de Kostanay, Cazaquistão, perto da fronteira com a 
Rússia. 


Após entrar em órbita terrestre o satélite Foton-M2 
recebeu a Designação Internacional 2005-0204 e o número 


de catálogo orbital 28686. Para as restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos 


Catalogados”. 


Este foi o 1.150º lançamento orbital levado a cabo desde o Cosmódromo GIK-5 Baikonur e o 2.732º lançamento orbital 
da Rússia, sendo o 4383º lançamento orbital desde Outubro de 1957. 


Bibliografia: 


e  www.esa.int - European Space Agency (ESA) 


e  RIA-Novosti (www.rian.ru) 


e  www.spacedaily.com (Space Daily) 
e Yahoo! News (www.yahoo.com) 


e Interfax (www.interfax.ru) 


e ITAR-TASS (www.itar-tass.com) 


e  www.spaceflightnow.com (Spaceflight Now) 
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Data 


11 Abril 


12 Abril 


(35799 /35775 / 0,03 / 1436,11) 


15 Abril 


15 Abril 


26 Abril 


(35790 /35784/0,11/1436,11) 


30 Abril 


05 Maio 


UTC Des. Int. 


1335 2005-0114 
(865 / 846 / 98,84 / 102,05) 
12200 2005-0124 


0046:25 2005-0134 
(353/351/51,64/91,59) 
1726:52 2005-014A 
(742 / 395 / 96,58 / 96,03) 
0731:29 2005-0154 


0050 2005-0164 
Dados não disponíveis 
0444  2005-017A 
(622 /620/97,91/97,12) 


2005-017B 


(645 / 608 /97,9/97,24) 
1022:02 2005-018A 
(867 / 846 / 98,75 / 102,06) 
1759:08 2005-0194 


20 Maio 


22 Maio 


(35795 /35779/0,04/ 1436,11) 


31 Maio 


1200 2005-0204 
(284 / 255 / 62,96 / 89,9) Regressou à Terra a 16 de Junho de 2005 


Data Lançamento Des. Int. 


05 Maio 
05 Maio 
05 Maio 
20 Maio 
15 Março 


02 Setembro 
02 Setembro 


2005-017C 
2005-017D 
2005-017E 
2005-018B 
2004-008€C 


1988-077T 
1988-077U 
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Quadro de Lançamentos Recentes 


A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo nos meses de Abril e Maio de 2005. Por debaixo de cada lançamento está referida uma sequência de quatro números que indica respectivamente o 
apogeu orbital (km), o perigeu orbital (km), a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados são fornecidos pelo Space Track. Estes são os dados mais recentes 
para cada veículo à altura da edição deste número do boletim Em Orbita. 


NORAD Designação Lançador Local Peso (kg) 
28636 XSS-11 (USA-165) Minotaur Vandenberg AFB, SLC-8 100 
28638  Apstar-6 CZ-3B Chang Zheng-3B (CZ3B-6) Xichang, LC2 4.680 
28640 Soyuz TMA-6 (ISS-10S) 11A511FG Soyuz-FG (014) GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LC1 PU-5) 7.250 
28642 DART L-1011 Stargazar Pegasus-XL Vandenberg AFB 360 
28644 Spaceway-l 11K77 Zemt-3SL DM-SL (SL-15) Oc. Pacífico, Odyssey 5.993 
28646 USA-182 Titan-403B (4B-30) C.CAF.S., SLC-40 14.500 
28649  CartoSat-l PSLV-C6 Satish Dawan SHAR, Sriharikota Isl., SLP 1.560 
28650  Hamsat (VU-Sat) 42,50 
28654 NOAA-I8 (NOAA-N) | Delta-2 7320-10C (D312) Vandenberg AFB, SLC-2W 2.234 
28659 DirecTV-8 8K82M Proton-M Breeze-M (53510/88512) GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 3.750 
28686 Foton M-2 (Foton-14) 114511U Soyuz-U (Zh15000-091) GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LC1 PU-5) 6.410 


Outros Objectos Catalogados 


NORAD Designação 


28651 
28652 
28653 
28655 
28656 


28657 
28658 
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PSLV-4 (C6) 
(Destroço) 
(Destroço) 
Delta-K (D312) 
Breeze-M (88507) 


(Destroço) 
(Destroço) 


Lançador Local 

PSLV-C6 Satish Dawan SHAR, Sriharikota Isl., SLP 
PSLV-C6 Satish Dawan SHAR, Sriharikota Isl., SLP 
PSLV-C6 Satish Dawan SHAR, Sriharikota Isl., SLP 
Delta-2 7320-10C (D312) Vandenberg AFB, SLC-2W 


8K82M Proton-M Breeze-M (535-03 / 88507) 

GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 
Titan-34D/Transage (34D-3 05D-5)Cabo Canaveral AFB, LC40 
Titan-34D/Transage (34D-3 05D-5)Cabo Canaveral AFB, LC40 
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22 Maio 2005-019B 28660 Breeze-M (88512) 8K82M Proton-M Breeze-M (53510/88512) GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
22 Maio 2005-019C 28661 Tanque Breeze-M (88512)8K82M Proton-M Breeze-M (53510/88512) GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
06 Novembro 1965-0896 28662 (Destroço) Thor Delta-E (457/D34) Cabo Canaveral AFB, LC-17A 
21 Dezembro 1965-108BU 28663 (Destroço) Transtage-8 | Titan-IIC (3C-8) Cabo Canaveral AFB, LC-41 


19 Agosto 1966-077AD 28664 (Destroço) OPS0856 SLV-3 Agena-D (7202) Vandenberg AFB, SLC-3E 

04 Julho 1968-055N 28665 (Destroço) Thor Delta-J (476/D57) Vandenberg AFB, SLC-2E 

04 Julho 1968-055P 28666 (Destroço) Thor Delta-J (476/D57) Vandenberg AFB, SLC-2E 

04 Julho 1968-0550 28667 (Destroço) Thor Delta-J (476/D57) Vandenberg AFB, SLC-2E 

04 Julho 1968-055R 28668 (Destroço) Thor Delta-J (476/D57) Vandenberg AFB, SLC-2E 

04 Julho 1968-0558 28669 (Destroço) Thor Delta-J (476/D57) Vandenberg AFB, SLC-2E 

04 Julho 1968-055T 28670 (Destroço) Thor Delta-J (476/D57) Vandenberg AFB, SLC-2E 

04 Julho 1968-055U 28671 (Destroço) Thor Delta-J (476/D57) Vandenberg AFB, SLC-2E 

25 Agosto 1988-074H 28672 (Destroço) Scout G-1 (S214C) Vandenberg AFB, SLC-5 

25 Agosto 1988-074] 28673 (Destroço) Scout G-1 (S214C) Vandenberg AFB, SLC-5 

25 Agosto 1988-074K 28674 (Destroço) Scout G-1 (S214C) Vandenberg AFB, SLC-5 

25 Agosto 1988-074L 28675 (Destroço) Scout G-1 (S214C) Vandenberg AFB, SLC-5 

25 Agosto 1988-074M 28676 (Destroço) Scout G-1 (S214C) Vandenberg AFB, SLC-5 

30 Julho 1992-047AA 28677 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 (376-01) GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 

30 Julho 1992-047AB 28678 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 (376-01) GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 

30 Julho 1992-047AC 28679 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 (376-01) GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 

30 Julho 1992-047AD 28680 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 (376-01) GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 

30 Julho 1992-047AE 28681 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 (376-01) GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 

30 Julho 1992-047AF 28682 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 (376-01) GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 

30 Julho 1992-047AG 28683 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 (376-01) GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 

30 Julho 1992-047AH 28684 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 (376-01) GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 

30 Julho 1992-047AJ 28685 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 (376-01) GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 

31 Maio 2005-020B 28687 Block-I 114511U Soyuz-U (Zh15000-091) GIK-5 Baikonur, 17P32-5 LC1 PU-5 
31 Maio 2005-020C 28688 (Destroço) 11 A4511U Soyuz-U (Zh15000-091) GIK-5 Baikonur, 17P32-5 LC1 PU-5 
25 Julho 2002-037) 28689 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-5 GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 

25 Julho 2002-037K 28690 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-5 GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 

25 Julho 2002-037L 28691 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-5 GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 

25 Julho 2002-037M 28692 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-5 GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 

25 Julho 2002-037N 28693 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-5 GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 

31 Maio 2005-020D 28694 (Destroço) 114511U Soyuz-U (Zh15000-091) GIK-5 Baikonur, 17P32-5 LC1 PU-5 
31 Maio 2005-020E 28695 (Destroço) 114511U Soyuz-U (Zh15000-091) GIK-5 Baikonur, 17P32-5 LC1 PU-5 
31 Maio 2005-020F 28696 (Destroço) 114511U Soyuz-U (Zh15000-091) GIK-5 Baikonur, 17P32-5 LC1 PU-5 
31 Maio 2005-0206 28697 (Destroço) 114511U Soyuz-U (Zh15000-091) GIK-5 Baikonur, 17P32-5 LC1 PU-5 
31 Maio 2005-020H 28698 (Destroço) 114511U Soyuz-U (Zh15000-091) GIK-5 Baikonur, 17P32-5 LC1 PU-5 
31 Maio 2005-020) 28699 (Destroço) 114511U Soyuz-U (Zh15000-091) GIK-5 Baikonur, 17P32-5 LC1 PU-5 
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Regressos / Reentradas 
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A primeira tabela indica alguns satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram nas passadas semanas. A segunda tabela indica os veículos ou satélites mais importantes que deverão 
reentrar na atmosfera nas próximas semanas. Estas informações são gentilmente cedidas pelo Space Track. 


Ree: reentrou na atmosfera terrestre; Reg: regressou após a missão; Ino: inoperacional; Ope: Operacional. 


Data 


03 Jun. 
04 Jun. 
04 Jun. 
06 Jun. 
07 Jun. 
12 Jun. 
13 Jun. 
14 Jun. 
15 Jun. 
16 Jun. 
16 Jun. 
17 Jun. 
17 Jun. 
19 Jun. 
19 Jun. 
19 Jun. 


Status 


Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Reg. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 


Des. Int. 


2002-037) 
2002-037K 
2002-037L 
2002-037M 
1999-057X 
1980-030N 
2005-020C 
1971-003A 
2002-037N 
2005-007A 
2005-0204 
1991-082Y 
2005-020H 
1964-0498 
1991-082BL 
2005-020G 


NORAD Designação 


28689 
28690 
28691 
28692 
26135 
11781 
28688 
04849 
28693 
28624 
28686 
28311 
28698 
27861 
28347 
28697 


(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 


(Destroço) Cosmos 11774 


(Destroço) 
Meteor-1 (7) 
(Destroço) 


Progress M-52 

Foton M-2 (Foton-14) 

(Destroço) DMSP 5D-2 F11 
(Destroço) Foton M-2 (Foton-14) 
(Destroço) Cosmos 41 
(Destroço) DMSP 5D-2 F11 
(Destroço) Foton M-2 (Foton-14) 


Lançador 


8K82K Proton-K DM-5 
8K82K Proton-K DM-S5 
8K82K Proton-K DM-S5 
8K82K Proton-K DM-5 


CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-2) 14 Outubro 


11K69 Tayklon-2 


Data Lanç. Local Lançamento D. Órbita 
25 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 1044 
25 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 1044 
25 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 1044 
25 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 1046 
Taiyuan, LC] 2063 
18 Abril NIIP-5 Baikonur, LC90 9187 


1 A4511U Soyuz-U (Zh15000-091) 31 Maio GIK-5 Baikonur, 17P32-5 LC1 PU-5 13 
8A92M Vostok 20 Janeiro NHP-53 Plesetsk 12564 
8K82K Proton-K DM-5 25 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 1056 
11A511U Soyuz-U (Zh15000-093) 28 Fevereiro GIK-5 Baikonur, 17P32-5 LC] PU-S 108 
114511U Soyuz-U (Zh15000-091) 31 Maio GIK-5 Baikonur, 17P32-6 LC31 PU-6 16 
Atlas-E (53E) 28 Novembro Vandenberg AFB, SLC-3W 4950 
11 4511U Soyuz-U (Zh15000-091) 31 Maio GIK-5 Baikonur, 17P32-6 LC31 PU-6 17 
8K78 Molniya (R103-36) 22 Agosto NHP-5 Baikonur 14911 
Atlas-E (53E) 28 Novembro Vandenberg AFB, SLC-3W 4952 
114511U Soyuz-U (Zh15000-091) 31 Maio GIK-5 Baikonur, 17P32-6 LC31 PU-6 19 


Próximos Regressos e Reentradas 


Previsão de reentrada atmosférica obtida a 13 de Setembro de 2005 e fornecido pelo Space Track. Estes objectos deverão reentrar na atmosfera terrestre nos próximos 60 dias na data 


indicada. 


NORAD Nome 


28827 
28766 
26793 
28841 
28507 
28744 
28734 
28776 


CZ-2D R/B 
SL-12 DEB 
PAM-D DEB 
Cosmos 2415 
MK-ITS 
SL-12 DEB 
SL-12 DEB 
FSW-3 4 


Desig, Int. 


2005-033D 
2002-037BM 
1991-047F 
2005-034 
2004-052C 
2002-037AP 
2002-037AK 
2005-027A 
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Data de reentrada 


2005-09-14 
2005-09-14 
2005-09-22 
2005-09-24 
2005-09-25 
2005-09-26 
2005-10-02 
2005-10-03 


NORAD Nome Desig, Int. Data de reentrada 
28824 FSW-35 2005-033 A 2005-10-10 
28735 SL-12 DEB 2002-037AL 2005-10-13 
28736 SL-12 DEB 2002-037 AM 2005-10-20 
06967 SL-8 DEB 1973-098C 2005-10-24 
28732 SL-12 DEB 2002-037AH 2005-10-25 
14814 Cosmos 332 DEB 1970-028C 2005-10-31 
28733 SL-12 DEB 2002-037AJ 2005-11-02 
27502 PSLV DEB 2001-049MS 2005-11-02 
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Data 

01 Outubro 
06 Outubro 
08 Outubro 
11 Outubro 
18 Outubro 
19 Outubro 
20 Outubro 
26 Outubro 
01 Outubro 


27 Outubro 


792 Outubro 
79 Outubro 
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Quadro dos lançamentos orbitais previstos para Outubro de 2005 


Lançador 


11A511FG Soyuz-FG (017) 


Delta-4M-+(4,2) (D313) 


15430 Rockot-KM (Breeze-KM n.º 72508) 
CZ-2F Chang Zheng-2F (CZ2F-6) 


Delta-2 7925-9,5 
Titan-404B (4B-26) 


8K82M Proton-M Breeze-M (53513/88514) 
11A511FG Soyuz-FG Fregat (1010/010/ST-15) 


Delta-2 7420-10C (D314) 
Ariane-SECA (V167) 


11K77 Zemt-3SL DM-SL 
Dnepr-1 


Em Órbita — Vol. 5 - N.º 56 / Junho de 2005 


Carga 

Soyuz TMA-7 (ISS-11S) 
GOES-N 

CryoSat (Earth Explorer-1) 
Shenzhou-6 

Navstar GPS 2RM-2 
NRO L-20 
Astra-1KR 

Venus Express 
CloudSat 

CALIPSO 
Spaceway-2 
Telkom-2 
Inmarsat-4 F-2 
EgypSat-1 
EgypSat-2 
SaudiComsat-3 
SaudiComsat-4 
SaudiComsat-5 
SaudiComsat-6 
SaudiComsat-”7 
AKS-1 

AKS-2 

ICEcube-l 
ICEcube-2 

Rincon-1 

Cubesat (Pathfinder) 
Polysat-1 (CP1) 
Polysat-2 (CP2) 
Ncube 

HAUSat-2 

Merope 

SEEDS 

KUTESat 

Sacred 

Mea Huak!l (UH Cubesat) 
ION 


Local 

GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LC1 PU-5) 
Cabo Canaveral AFS, SLC-37B 

GIK-1 Plesetsk 

Jiuquan 

Cabo Canaveral AFS, SLC-17A 
Vandenberg AFB, SLC-4E 

GIK-5 Baikonur 

GIK-5 Baikonur, 17P32-6 (LC31 PU-6) 
Vandenberg AFB, SLC-2W 


CSG Kourou, ELA 


Oc. Pacífico - Equador, 154º Oeste (15), Odyssey 
GIK-5 Baikonur, LC109 
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Próximos Lançamentos Tripulados 
Data: 1 de Outubro de 2005 


Missão: Soyuz TMA-7 / ISS-11S 
Veículo lançador: 11A5S11FG Soyuz-FG 
Local lançamento: GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LCl PU-5) 


Tripulação: W. McArthur (4); V. Tokarev (2), G. Olsen (1) 
Tripulação suplente: J. Williams, M. Tyurim, S. Kostenko 


Esta será a 12º expedição permanente na ISS que será lançada 
juntamente com o 3º turista espacial, o americano Gregory Olsen. 





Data: 11 de Outubro de 2005 

Missão: Shenzhou-6 

Veículo Lançador: CZ-2F Chang Zheng-2F (CZ2F-6) 

Local lançamento: Jiuquan 

Tripulação: Zhai (7), Nie (2?) 

Segundo fontes chinesas a segunda missão espacial tripulada da China terá em Outubro de 2005. A tripulação desta missão é 
especulativa e baseia-se nos membros suplentes da missão Shenzhou-5. O voo deverá ter uma duração de 5 a 7 dias. 

Data: 4 de Março de 2006 

Missão: STS-121 /ISS-ULF-1.1 

Veículo Lançador: OV-103 Discovery (32) Local lançamento: KSC, LC-39B 

Tripulação: S. Lindsey (4); M. Kelly (2); P. Sellers (2); M. Fossum (1); S. Wilson (1); L. Nowak (1); T. Reiter (2) 

Esta será a segunda missão de teste após o desastre do varvém OV-102 Columbia. Sendo também um voo logístico 1rá 


transportar diversos materiais, equipamentos e mantimentos para a ISS. T. Reiter deverá permanecer com a tripulação 
permanente da ISS que volta assim a ser tripulada por três elementos. A missão STS-121 terá uma duração de 11 dias. 


Missão de Socorro STS-301 OV-103 Discovery KSC, LC-39 
B. Jett (4); C. Ferguson (1); J. Tanner (3); D. Burbank (2) 


O vaivém espacial OV-104 ATlantis estará de prevenção para socorrer os membros da missão STS-121 caso surja algum 


problema durante o voo. Os membros da missão STS-121 procurarão refúgio a bordo da ISS e aguardarão a chegada do vaivém 
Atlantis. 


22 de Março de 2006 Soyuz TMA-8 / ISS-12S 11A511FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 
D. Kondratiev (1), D. Tani (2), P. Vinogradov (2) / O. Kotov, J. Herrington, F. Yurchikhin 
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Data: 2? de Maio de 2006 (data em revisão dependendo das 
missões anteriores dos vaivéns espaciais) 


Missão: STS-115/ISS-12A4 
Veículo Lançador: OV-104 Atlantis (27) 
Local lançamento: KSC, LC-39B 


Tripulação: B. Jett (4); C. Ferguson (1); J. Tanner (3); D. 
Burbank (2); S. MacLean (2); H. Stefanyshyn-Piper (1) 


Esta missão tem como objectivo colocar na ISS o segundo 
segmento da estrutura ITS (ITS P3/P4). Os astronautas irão 
também montar paiméis solares e baterias durante actividades 
extraveiculares. A missão STS-115 terá uma duração de 11 dias. 





2? de Outubro de 2006 | Shenzhou-7 CZ-2F Chang Zheng-2F (CZ2F-7) Jiuquan Duração 12 dias 


7 de Novembro de 2006 STS-116/ISS-12A.1 ITS-P5 OV-103 Discovery (33) KSC, LC-39 Duração 12 dias 
M. Polansky (2); W. Oefelem (1); R. Curbeam (3); J. Higginbotham (1); N. Patrick (1); A. C. Fuglesang (1) 


22 de 22 de 22M STS-117/ISS-13A OV-104 Atlantis (28) KSC, LC-39 
F. Sturckow (3); Lee Archambault (1); J. Reilley (3); R. Mastracchio (2); P. Forrester (2); S. Swanson (1) 


22 de 22 de 22% STS-118/ISS-13A.1 OV-104 Atlantis (29) KSC, LC-39 
S. Kelly (2), C. Hobaugh (2), S. Parazynski (5), D. Williams (2), B. Morgan (1), L. Nowak (1) 


13 de Setembro de 2006 Soyuz TMA-9/ ISS-13S 11A511FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 


28 de Setembro de 2006 STS-119/ISS-15A S6 OV-103 Discobery (33) KSC, LC-39 
PMI, MY, M. Gemhardt (5), 22222, D. Kondratiev (1) 


7 de Dezembro de 2006  STS-120/ISS-10A Node-2 OV-105 Endeavour (22) KSC, LC-39 
J. Halsell (6), A. Poindexter (1), W. Lawrence (3), P. Sellers (2), M. Foreman (1), S. Wilson (2) 


0 STS-123 / ISS-ULF-2 OV-103 Discovery (34) KSC, LC-39 
PIO, VOO, VTV, MV, T. Willhams, 22222, C. Anderson /M. Lopez-Alegria, S. Treshschyov, G. Reisman 
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Quadro de Lançamentos Suborbitais 


A seguinte tabela não pretende ser uma listagem de todos os lançamentos suborbitais realizados. Entre os lançamentos que se 
pretende listar estarão os lançamentos de mísseis balísticos intercontinentais ou de outros veículos com capacidade de atingir a 
órbita terrestre mas que são utilizados em lançamentos suborbitais. A listagem é baseada em informação recolhida na rede 
informática mundial, através de pesquisa quase diária por parte do autor, e de múltipla informação recebida de várias fontes entre 
as quais se encontram as várias agências espaciais. 


Esta lista estará sempre incompleta pois será quase impossível obter a informação de todos os lançamentos suborbitais 
realizados (por exemplo, muitos testes de mísseis balísticos podem ser secretos e a informação recebida poderá, quase de certeza, 
ser muito escassa). A numeração da Designação Internacional para os lançamentos suborbitais, é uma numeração pessoal 
baseada na observação e registo do próprio autor. 


A quase diariamente são realizados lançamentos suborbitais por foguetões sonda que atingem altitudes orbitais mas que 
no entanto não atingem a órbita terrestre. No futuro poder-se-á criar no Em Orbita uma secção dedicada aos lançamentos por 
foguetões sonda, porém de momento vou-me limitar a listar os lançamentos com veículos já acima referidos. 


Data Hora Des. Int. Nome Lançador Local 

19 Mar S003 Hatf-6 *Shaheen-2º Tilla, Paquistão 

21 Jul 0801  S004 SERV Mimutman-3 Vandenberg AFB, EUA 

04 Ago S005 | CMCM-1-F1 Castor-4B Kauai, EUA 

17 Ago 0706 | S006 R-29RM Mar de Barents, K-84 Yekaterinburg 
04 Ago S005 | CMCM-1-F2 Castor-4B Kauai, EUA 

25 Ago 0801  S007  GT-1886M Minutman-3 Vandenberg AFB, LF-26 


21 de Julho — Minutman-3 / SERV-1 


A Força Aérea dos Estados Unidos procedeu a um teste com um míssil Minutman III no dia 21 de Julho de 2005 pelas 
O0801UTC. O lançamento teve lugar a partir de um silo subterrâneo localizado na Base Aérea de Vandenberg, Califórnia. Este 
lançamento serviu para testar e demonstrar a capacidade de integração do denominado Safety Enhanced Re-entry Vehicle 
(SERV) no sistema de armas dos mísseis Minutman-3. 


O lançamento foi levado a cabo em conjunto por membros do 30º Space Wing, Base Aérea de Malmstrom — Montana e 
pelo 576º Flight Test Squadron, Base Aérea de Vandenberg. Ps membros do 576º Flight Test Squadron levaram a cabo todas as 
actividades de manutenção para incluir a colocação do míssil e instalação de um sistema único de detecção, telemetria e sistema 
de destruição do veículo para recolher dados e suportar todos os requerimentos de segurança. 


Neste teste o míssil enviou uma ogiva numa trajectória balística de aproximadamente 6.759 km durante um voo de 30 
minutos, atingindo alvos pré-determinados localizados no Kwajalein Missile Range na parte Este das Ilhas Marshall. 


O míssil LGM-306G Minutman II é uma peça fundamental nas forças estratégicas de dissuasão dos Estados Unidos. Na 
sua designação a letra “L” é a designação do Departamento de Defesa que indica que é um míssil lançado a partir de um silo 
subterrâneo, a letra “G” significa ataque ao solo e a letra “M” significa que é um míssil capaz de ser orientado. 


O Minutman é um sistema de armas estratégicas que utiliza um míssil balístico de alcance intercontinental. Os mísseis 
estão localizados em silos subterrâneos reforçados e controlados por equipas de prevenção compostas por dois elementos que se 
encontram em alerta no centro de controlo. Um variado sistema de comunicações providencia ao Presidente dos Estados Unidos 
e ao Secretário de Defesa uma ligação altamente fiável e virtualmente instantânea com cada equipa de lançamento. No caso de a 
capacidade de comando ser perdida entre o controlo de lançamento e as instalações de lançamento remotas, a cadeia de comando 
é assumida por aviões E-6B especialmente modificados para tal. 


Um programa de melhoramento do sistema foi iniciado por forma mantê-lo seguro e fiável no Século XXI. Este 
programa inclui a substituição dos sistemas de orientação dos mísseis, a manutenção dos motores de combustível sólido, a 
substituição dos sistemas de prontidão para o fornecimento de energia, a reparação das instalações de lançamento e a instalação 
de novo equipamento de comunicação, além de novas consolas de comando e controlo por forma a aumentar a se conseguir 
comunicações imediatas. 


O sistema Minutman foi concebido nos finais dos anos 50 e o Minutman I foi instalado no início dos anos 60. Este 
sistema constituiu um conceito revolucionário e um fito técnico sem precedentes. Tanto o míssil como os restantes componentes 
do sistema incorporaram avanços muito para lá dos anteriores sistemas de reacção lenta preconizados pelos mísseis de 
combustível líquido e controlados à distância que constituíam a geração anterior. 
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A actual força de mísseis Minutman consiste num total de 500 Minutman III localizados na Base Aérea de F. E. Warren, 
Wyoming: Base Aérea de Malmstrom, Montana; e Base Aérea de Minot, Dakota do Norte. 


O LGM-306G Minutman III é produzido pela Boing Corporation. O primeiro estágio é fabricado pela Thiokol, o segundo 
estágio pela 4erojet-General e o terceiro estágio pela United Technologies Chemical Systems Division. No total tem um 
comprimento de 18 metros, um diâmetro de 1,67 metros, um peso de 32.158 kg e um alcance de mais de 9.665 km. Atinge uma 
velocidade máxima de 24.000 km/h e uma altitude máxima de 1.120 km. O seu primeiro estágio é capaz de desenvolver uma 
força de aproximadamente 92.000 kgf. 


O Minutman III pode transportar as ogivas MK 12 ou MKIZA produzidas pela Lockheed Martin Missiles and Space. O 
míssil utiliza um sistema de orientação por inércia desenvolvido pela Boeing North American e um sistema electrónico de 
segurança desenvolvido pela Sylvania Electronics Systems e pela Boeing Co.. Cada unidade tem um preço de 7 milhões de 
dólares. 


Abandonando o silo LF-04 às 0801UTC, o míssil Minutman-3 iniciou o seu voo balístico com o seu primeiro estágio em 
ignição até às 0802:01UTC altura em que se separou do segundo estágio e este entrou em ignição a uma altitude de 29.632,00 
metros e a uma distância de 33.335,98 metros do local de lançamento. A separação do segundo estágio e a ignição do terceiro 
estágio teve lugar às 0803:06UTC a uma altitude de 90.748,00 metros e a uma distância de 222.239,98 metros. A separação do 
terceiro estágio às 0804:05UTC a uma altitude de 227.795,98 metros e a uma distância de 388.919,97 metros. 


4 de Agosto — Castor-4B / CMCM-1-F1 


No dia 4 de Agosto de 2005 foi levado a cabo o lançamento de um foguetão sonda como parte do programa Critical 
Measurements and Counter-Measurements (CMCM). O lançamento do foguetão sonda Castor-4B teve lugar desde as instalações 
de ensaio em Kauai que faz parte do Pacific Missile Range Facility, Havai. A carga a bordo incluía um veículo de reentrada, 
experiências tecnológicas relacionadas com a tecnologia de defesa por mísseis e um conjunto de sensores de bordo desenhados 
para obter dados de radar e dados ópticos relacionados com elementos do programa de defesa com mísseis. 


Os dados obtidos na missão CMCM-1-F1 serão utilizados no desenho e no melhoramento de mísseis interceptores e em 
sistemas de sensores. Voos de ensaio anteriores proporcionaram dados úteis para os elementos de defesa contra mísseis 
balísticos, incluindo o Terminal High Altitude Area Defense (THAAD), o Patriot Advanced Capability 3 (PAC-3) e o sistema de 
mísseis de defesa marítima Aegis. 


O programa Critical Measurements and Counter-Measurements é uma parte integral do programa de testes da Missile 
Defense Agency (MDA) e proporciona aos seus participantes a capacidade de reduzir os riscos técnicos ao testar os produtos em 
ambientes controlados. Outros voos deste programa serão levados a cabo como parte de um esforço para obter dados 
experimentais para a MDA e para auxiliar a melhorar todos os aspectos do desenvolvimento dos sistemas de defesa anti-míssil. 


17 de Agosto — R-29RM (RSM-54) Sineva 


No dia 17 de Agosto às 0706UTC foi lançado desde o submarino K-84 Ekaterinburg que se encontrava submergido no Mar de 
Brents. O míssil lançado foi um R-29RM Simeva que atingiu o alvo pré-determinado no local de testes em Kura situado na 
península de Kamchatka. 


O míssil R-29RM Sineva / SS-N-23 Skiff 


O míssil R-29RM Sineva (nome 
industrial 3M37), também conhecido 
no Ocidente com a designação SS- 
N-23 Skiff e RSM-54, é um veículo 
a três estágios de propulsão líquida 
(UDMH e N,504) e que transporta 4 
ou 10 MIRV (Multiple 
Independently Targetable Re-Entry 
Vehicle). Em comparação com o R- 
29R o R-29RM possui um peso 
superior de entre 40.300 kg (R-29M 
- 35.500 kg), permitindo o transporte 
de uma carga superior 2.800 kg (R- 
29M — 1.650 kg) e atingindo um 
alcance superior de 8.300 km (R-29M — 8.000 km). O R-29M incorpora um número significativo de alterações em relação ao seu 
predecessor R-29M. 





O diâmetro do R-29RM foi aumentado em 0,1 metros (R-29R — 1,8 metros de diâmetro) o que permitiu um aumento na 
capacidade de carga de propolente. O comprimento deste míssil aumentou ligeiramente de 14,1 metros (R-29R) para 14,8 metros 
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(R-29RM), permitindo que as dimensões dos tubos de lançamento dos mísseis permanecessem constantes. O sistema de 
lançamento D-9M para o míssil R-29RM é baseado no sistema D-9R. 


Ao contrário do R-29 e do R-29R, o sistema de propulsão do primeiro estágio do R-29RM possui quatro câmaras de 
controlo. Os motores dos três estágios estão localizados nos tanques. O sistema de propulsão do terceiro estágio e o sistema de 
propulsão de pós-propulsão utilizam os mesmos tanques de combustível. As ogivas estão localizadas numa cavidade interna no 
fundo cónico côncavo do tanque superior do segundo estágio na periferia do sustentador do terceiro estágio. 


O desenvolvimento do sistema de lançamento D-9RM e do míssil R-29RM foi iniciado pela NII Mashinostroyeniya em 
1979. Uma série de lançamentos de desenvolvimento a partir de uma plataforma flutuante foi inicialmente levada a cabo, seguida 
por 16 voos de ensaio a partir de uma plataforma terrestre e de testes em submarinos. A colocação ao serviço do sistema D-9RM 
foi iniciada em 1986. 


Quatro submarinos (classe Delta-IV) foram equipados com sistemas de lançamento D-9RM, transportando 16 mísseis 
R-29RM com quatro ogivas cada um. Os mísseis R-29RM que transportavam 10 ogivas não foram colocados ao serviço. Em 
1988 o sistema de lançamento foi modernizado, permitindo assim uma maior precisão. Os mísseis foram também equipados com 
ogivas melhoradas. 


18 de Agosto — Castor-4B / CMNCM-1-F2 


No dia 18 de Agosto foi levado a cabo um segundo lançamento de um foguetão sonda como parte do programa Critical 
Measurements and Counter-Measurements (CMCM). Tal como no caso do CMCM-1-F1l, o CMCM-2-F2 foi lançado por um 
foguetão sonda Castor-4B desde as instalações de ensaio em Kauai que faz parte do Pacific Missile Range Facility, Havai. A 
carga a bordo incluía um veículo de reentrada, experiências tecnológicas relacionadas com a tecnologia de defesa por mísseis e 
um conjunto de sensores de bordo desenhados para obter dados de radar e dados ópticos relacionados com elementos do 
programa de defesa com mísseis. 


Os dados obtidos na missão CMCM-1-F2 serão utilizados no desenho e no melhoramento de mísseis interceptores e em 
sistemas de sensores. Voos de ensaio anteriores proporcionaram dados úteis para os elementos de defesa contra mísseis 
balísticos, incluindo o Terminal High Altitude Area Defense (THAAD), o Patriot Advanced Capability 3 (PAC-3) e o sistema de 
mísseis de defesa marítima Aegis. 


25 de Agosto — Minutman-3 /GT-188GM 


A Força Aérea dos Estados Unidos procedeu a um teste com um míssil Minutman II no dia 25 de Agosto pelas 0801UTC. O 
lançamento teve lugar a partir do silo subterrâneo LF-26 localizado na Base Aérea de Vandenberg, Califórnia. Este teste serviu 
para verificar a operacionalidade do sistema, bem como para verificar as suas tecnologias de orientação e reentrada na atmosfera 
no âmbito do programa FDEP (Force Evaluation Development Program). Este programa tem como objectivo testar a fiabilidade 
do sistema de armamento composto pelo Minutman III. 


O lançamento foi levado a cabo em conjunto por membros do 30º Space Wing, Base Aérea de Malmstrom — Montana e 
pelo 576º Flight Test Squadron, Base Aérea de Vandenberg. 


Neste teste o míssil enviou três ogivas desactivadas numa trajectória balística de aproximadamente 6.759 km durante 
um voo de 30 minutos, atingindo alvos pré-determinados localizados no Kwajalein Missile Range na parte Este das Ilhas 
Marshall. 


Para ver as características do Minutman-3 consultar informação do lançamento realizado a 21 de Julho de 2005. 
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Cronologia Astronáutica (XXIV) 


Por Manuel Montes 
-7 de Outubro de 1927: O peruano Pedro Paulet escreve uma carta ao jornal de Lima "El Comercio", na qual afirma ter 
sido o primeiro a construir e testar um motor de combustível líquido. 


-15 de Dezembro de 1927: "Die Rakete" publica uma estimativa econômica do que custaria construir um foguetão de 
uma tonelada de peso, concluindo que se aproximaria ao valor de um Zepelin. 


-26 de Dezembro de 1927: Joseph-Henri-Honore Boex (Rosny) cria a palavra 
"astrondutique". 


-1928: Hermann Noordung (pseudónimo do capitão austríaco 
Herman Potocnik, imagem à direita), propõe uma estação espacial (á 
esquerda) composta por três elementos principais: a "Wohnrad", uma 
grande roda habitável de 30 metros de diâmetro; a "Maschinenhaus", 
uma espécie de sala de máquinas; e o "Observatorium", donde se 
encontra um observatório. 


-1928: Guido von Pirquet (à direita em baixo), outro pioneiro 
dos foguetões austro-húngaros, aprofunda num dos seus artigos 
publicados na revista "Die Rakete" sobre as trajectórias interplanetárias 
até Vénus, seleccionando aquelas mais eficientes em términos de 
energia consumida. 


-1928: R. Esnault-Pelterie publica "L'Exploration par fuseées 
de la tres haute atmosphere et la possibilite des voyages 
interplanetaires". Trata-se de una ampliação de uma conferência 
realizada em 1927. 


-1928: Após 8 meses de trabalho, Robert Condit e seus 
colaboradores finalizam a construção de um veículo em forma de bala 
e com mais de 7 metros de comprimento no qual um tripulante deve 
viajar a Vénus. O foguetão consume gasolina. Porém, apesar de levantar uma grande 
expectativa e produzir uma considerável quantidade de fogo e ruído, não consegue elevar-se do 
solo. A evidência da necessidade de um veículo mais potente (e o seu alto custo) desalenta os 
participantes. E possível que Condit, um químico, construíra um protótipo anterior. 





-1928: Otto Will Gail (á esquerda) descreve o estado dos foguetões alemães da época 
num relato dirigido a uma audiência sem especiais conhecimentos técnicos. 


-1928: Nikola A. Rynin imicia a publicação da sua magna obra "Comunicações 
Interplanetárias", uma enciclopédia que aparecerá progressivamente em nove volumes e que 
conterá todo o saber conhecido sobre a Astronáutica. Não será traduzida para inglês até 1971, 
de modo que não estará disponível no Ocidente quando mais teria sido útil. O último volume aparecerá em 1932. 





-1928: Um muito jovem Wernher von Braun (16 anos), inspirado pelas experiências de Fritz von Opel com automóveis 
impulsionados por foguetões sobre rodas e sobre carris, desenha o seu próprio "vagão-foguete”. 


-1 de Fevereiro de 1928: Robert Esnault-Pelterie e André-Louis Hirsch anunciam o 
início da primeira edição do seu prémio astronáutico. Patrocinado pela Societe Astronomique de 
France e dotado com 5.000 francos, o galardão será atribuído a 
Hermann Oberth, cujo trabalho será escolhido de entre uma série 
de manuscritos enviados por diversas personalidades relacionadas 
com o desenvolvimento de foguetões da época. O dinheiro 
permitirá publicar no ano seguinte a sua obra. 


-9 de Fevereiro de 1928: Franz von Hoefft (á esquerda) 
propõe vários modelos de veículos propulsionados por foguetões, 
incluindo vectores equipados com varias etapas, com asas, ou 
corpos sustentadores (cuja forma aerodinâmica lhes permite voar 
na atmosfera sem asas). 





“Primavera de 1928: Willy Ley (á direita) pública “Die Moglichkeiten der 
Weltraumfahr?” (“As Possibilidades das Viagens Espaciais”). Contém uma antologia de artigos 
produzidos pelos membros da sociedade VfR, incluindo Oberth, von Hoefft, Hohmann, Debus, von Pirquet, e Sander. 
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-3 de Março de 1928: O Instituto Electro-Físico de Lenimegrado realiza os primeiros testes com projecteis-foguete. 


-12 de Março de 1928: Fritz von Opel equipa um dos seus carris com motores foguete de pólvora e ensaia a sua 
utilização na pista de corridas de Russelsheim, perto de Mainz. Max Valier, da VÍR, convence von Opel do interesse da 
experiência. Os foguetes são fornecidos pela empresa de pirotecnia de Friedrich Sander. O automóvel percorre 150 metros em 35 
segundos. Em Abril, já alcançará velocidades de 112 km/h, o qual será aproveitado publicitariamente por von Opel. 


-23 de Maio de 1928: Impulsionado pelo êxito, von Opel (á direita) constrói um carro de 
corridas especial, que será dotado com 24 foguetes 
Sander. A velocidade alcançada será de mais de 200 km/h. 


-Junho de 1928: O grupo de estudos de foguetões 
sólidos de Moscovo é transladado para Lenimegrado, 
recebendo o nome de Laboratório de Dinâmica de Gases, 
com Nikolay I. Tikhomirov à sua frente. 


-11 de Junho de 1928: Max Valier, F. Sander e F. 
Opel tentam aplicar progressivamente sistemas de foguete 
a diversos veículos para aumentar a sua prestação. Neste 
dia, Friedrich Stamer converte-se no primeiro piloto que 
voa num avão assistido por esta tecnologia. O voo é 
levado a cabo no "Ente", um planeador ligeiro equipado 
com foguetes. Nos veículos de ensaio em escala, um primeiro modelo de foguetão 
funcionará durante 2 segundos para provocar a decolagem. Depois, outro fará o mesmo 
durante algo mais de meio minuto, aumentando a velocidade de cruzeiro para permitir 
um voo planado prolongado. Para o avião real, usar-se-ão foguetões mais potentes. Realizam-se várias testes, apesar de que o 
segundo voo acaba em catástrofe dado que um dos foguetões explode e o avião incendeia-se. Stamer consegue aterrar e põe-se a 
salvo. 





-23 de Junho de 1928: Voltando aos seus carros, von Opel modifica um veículo para poder circular sobre carris e assim 
prolongar a zona de testes. A velocidade alcançada é de 180 km/h. Posteriormente, os ensaios 
continuaram, mas Valier e Opel discutem e o primeiro prefere desenvolver por sua conta 
foguetões de combustível líquido para automóveis. 


-1 de Julho de 1928: Max Valier propõe em Welt am Sonntag a construção de um 
avião propulsionado por foguetões. 


-Verão de 1928: Eugene Sânger (á esquerda) tenta entregar a sua tese doutoral, 
dedicada ao estudo dos problemas doo voo dos aviões-foguete a grandes altitudes. Porém os 
seus professores conseguem dissuadi-lo e acaba 
entregando uma tese mais convencional (!). 


-18 de Julho de 1928: Continuam os 
ensaios estáticos de Goddard com os elementos do 
seu novo foguetão. Estes repetir-se-ão durante todo 
o ano, a 29 de Setembro, e a 10 y e 20 de Outubro, 
em preparação para o lançamento inaugural. 





-Outono de 1928: O cineasta alemão Fritz Lang inicia a pré-produção do 
seu filme "Frau im Monde". A história, que nos conta as aventuras de uma mulher na 
Lua, foi inspirada pela mulher de Lang, Thea von Harbou, que a sua vez havia lido 
algumas das obras de divulgação da Astronáutica de Willy Ley e Hermann Oberth. 
Tentando proporcionar ao filme o toque espectacular definitivo, Lang contacta com 
ambos. Oberth dará verosimilhança ao argumento (bastante irreal, por certo) e Ley 
ajudará a difundir o filme na imprensa. Enquanto que a Ley lhe encanta a proposta, 
Oberth não está interessado pelo mundo cinematográfico. Porém, decide apoiar o : 
filme com objectivo de poder viajar a Berlim e ali procurar ajuda financeira para os FRITZ LANG  & 
seus próprios projectos. As coisas complicam-se rapidamente: Ley e Lang decidem a 
que seria magnífico celebrar o dia da estreia da superprodução com o lançamento de um foguetão real. Oberth vê-se então 
enfrentado a uma tarefa que a Goddard demorou anos de preparação e ensaios. Numa cidade estranha, Oberth deverá recorrer a 
Berlim em busca de materiais, combustíveis e equipamento específico para criar do nada um foguetão cujos detalhes só conhece 
de forma teórica. Necessitando de ajuda, Oberth põe anúncios na imprensa e rapidamente contrata a Rudolf Nebel e a Aleksander 
Borissovitch Shershevsky. Assim, enquanto a companhia cinematográfica começa a publicitar o acontecimento, exercendo 
pressão sobre o pequeno grupo de engenheiros, estes iniciam os trabalhos. Entre os três construirão um motor de ensaio, 
alimentado com gasolina e oxigénio líquido. Não é muito eficiente e o seu impulso apenas alcança os 2,5 kg. Já que a altitude 
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que o foguetão deve alcançar é de uns 100 km, rapidamente se devem reduzir as expectativas, perante a contrariedade de Lang. A 
nova altitude, uns 20 km, implicará o uso de metano e oxigénio líquido. Um primeiro modelo do foguetão é levado para a ilha de 
Horst para realizar um ensaio, mas os problemas técnicos com os tanques, o oxigénio, etc., suceder-se-ão, culminando com a 
explosão do protótipo. Com os prazos encurtando-se rapidamente, Oberth vê-se esgotado pelo excesso de trabalho. Finalmente, 
abandonará o projecto, evitando ao director a má publicidade que suporia um mais que provável lançamento falhado do foguetão. 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e divulgador científico desde 
1989, especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. Pertence a diversas associações espanholas e 
internacionais, tais como a Sociedad Astronómica de Esparia y América e a British Interplanetary Society, tendo colaborado com 
centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as espanholas Muy Interessante, 
Quo, On-Off, Tecnologia Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora semanalmente o boletim gratuito “Noticias 
del Espacio”, distribuído exclusivamente através da Internet, e os boletins “Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T 
Plus”, participando também na realização dos conteúdos do canal científico da página web “Terra”. 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (les) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de 10N (Newtons). É medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior 
será o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada 
pelo motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kof 
(É qegis)=s 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o 
valor do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível 
sólido não podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de 
operação para uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num 
determinado estágio. É necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é 
bastante superior ao tempo de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Combustíveis e Oxidantes 


N,0, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,O, consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N,04 contém menos de 
0,1% de água. O N,0,4 tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase 
sólida. Este oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto 
inflamará materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. 
O N,0, é fabricado através da oxidação catalítica da amônia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura 
de combustão. Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em 
dióxido de nitrogénio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de 
nitrogénio puro. Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMH ( (CH;)NNH, ) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido 
altamente tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. E completamente 
miscível com a água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus 
vapores são altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/cm” : 
sendo o seu ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e 
não tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao 
choque, a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso 
pode formar misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a 
electricidade estática, chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de 
destilação. Tem uma densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido 
altamente inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O 
hidrogénio gasoso é purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os 
óxidos metálicos catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto- 
para de 3:1 e não pode ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/cm”, sendo o 
seu ponto de congelação a -259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amônia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o menos solúvel de 
todos os sais de amónia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação 
causa irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar 
irritação. 
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